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Voo espacial tripulado 


29º actividade extraveícular russa 


Dois cosmonautas russos levaram a cabo a 29º actividade extraveícular (passeio espacial) a partir do segmento russo da estação 
espacial internacional no dia 3 de Agosto de 2011. A saída para o exterior da ISS decorreu sem problemas de maior, mas a 
actividade teve de ser reorganizada resultando na perda de uma das tarefas previstas. 


Os cosmonautas russos Sergei Volkov e Alexander Samokutyayev foram os dois elementos da Expedição 28 que levaram a cabo 
mais este passeio espacial que foi o 3º para Volkov e o 1º para Samokutyayev. Nesta actividade extraveícular Sergei Volkov era 
designado EV-1 enquanto que o seu companheiro era designado EV-2. Ambos os homens envergavam fatos pressurizados 
extraveíiculares Orlan-MK marcados com linhas azuis. 





A escotilha do módulo Pirs foi aberta às 1450UTC., e logo de seguida os dois homens saíram da estação dando assim início ao 
que deveria ser um passeio espacial de 5 horas e 57 minutos. A primeira tarefa para os dois cosmonautas deveria ser a colocação 
em órbita do pequeno satélite ARISSat-1 (Radioskaf-V ou Kedr) com uma massa de 25,56 kg que foi construído pela AMSAT 
(Radio Amateur Satellite Corporation), pelo Projecto do Laboratório Nacional da Secretaria de Educação na ISS da NASA, pela 
ARISS (Amateur Rádio on ISS) e pela Corporação RKK Energia. O satélite foi desenhado como um protótipo de uma série de 
satélites similares que irão transportar até quatro experiências de estudantes e transmitir os dados obtidos através de rádio 
amador. O ARISSat-l só transportou uma experiência composta por um sensor de pressão atmosférica construído pela 
Universidade de Kusrk, Rússia. 


Adicionalmente, e como forma de assinalar o 50º aniversário do voo de Yuri Gagarin, o satélite transmitiria através de rádio 
amador cinquenta mensagens em diferentes línguas e imagens da Terra obtidas através de quatro câmaras a bordo. 


Lançado para a ISS a bordo do Progress M-09M a 28 de Janeiro de 2011", o ARISSat-1 deveria ter sido colocado em órbita a 
quando da 28º actividade extraveicular russa levada a cabo a 16 de Fevereiro para que assim pudesse transmitir as mensagens 
comemorativas por altura do 50º aniversário da missão Vostok-1 a 12 de Abril. Porém, análises posteriores mostraram que caso o 
satélite fosse colocado em órbita como previsto, as suas baterias estariam esgotadas por altura das comemorações sendo então 
tomada a decisão de se adiar a sua colocação em órbita. O satélite seria activado durante alguns momentos a 12 de Abril no 
interior da ISS para que assim pudesse transmitir as mensagens comemorativas. 


Durante a actividade extraveícular, o satélite foi lançado manualmente numa direcção retrógrada em relação à ISS para que assim 
não se transformasse numa ameaça para a estação espacial no futuro como detrito espacial. O satélite irá posteriormente ficar 
sem bateria e Irá reentrar na atmosfera terrestre. 


Tal como referido, esta deveria ter sido a primeira tarefa deste passeio espacial, no entanto, e após notarem que somente existia 
uma antena (em vez de duas) no satélite, os controladores pediram aos dois cosmonautas para adiarem o seu lançamento até uma 
altura mais tarde no decorrer do passeio espacial para assim verificarem a sua configuração. Após se confirmar que de facto 


"O lançamento teve lugar às 0131:38,952UTC do dia 28 de Janeiro de 2011 e foi levado a cabo por um foguetão 114511U 
Soyuz-U (M15000-126) a partir da Plataforma de Lançamento PU-S do Complexo de Lançamento LC1 “Gagarinskiy Start” 
(17P32-5) do Cosmódromo de Baikonur, Cazaquistão. 
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faltava uma antena, os controladores decidiram prosseguir com o lançamento do satélite que foi confirmado às 1843UTC. Em 
resultado da perda da antena existe uma perda de 50% na performance do satélite. 


”. 





Antes da colocação em órbita do ARISSat-1, Volkov e Samokutyayev prosseguiram para a sua segunda tarefa, a instalação do 
BTLS-N, um terminal de comunicações laser a bordo. Este terminal é uma experiência que foi colocada na estação multiusos 
portátil no lado estelas (plano IV) do compartimento de trabalho do módulo de serviço. O BTLS-N irá testar as comunicações 
laser de alta velocidade entre as experiências da ISS e a Terra a velocidades de até 100 Mbytes/s. 


Os dois homens foram também encarregados de remover a antena AO-VKA que se encontrava na secção de diâmetro reduzido 
do módulo de serviço. Esta antena foi utilizada durante a acoplagem do módulo Poisk em Novembro de 2009, mas já não é mais 
necessária. 
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Outra tarefa levada a cabo pelos dois cosmonautas foi o registo fotográfico da antena WAL6 do equipamento PCE (Proximity 
Communications Equipment) também localizada na secção de diâmetro reduzido do módulo de serviço. Esta antena havia 
exibido uma degradação da sua performance e as imagens obtidas deverão ajudar os engenheiros a determinar a condição da 
antena e determinar a raiz do problema. 
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Devido aos problemas com o lançamento do ARISSat-1, o principal objectivo desta actividade extraveicular, a recolocação do 
guindaste Strela-1 do módulo Pirs para o módulo Poisk, foi cancelada e reprogramada para outra actividade extraveicular a 
realizar no futuro. Os dois guindastes Strela existentes na ISS têm como objectivo a movimentação de grandes componentes no 
exterior do segmento russo da ISS. A sua forma telescópica permite a sua extensão e podem ser direccionados para as 
localizações desejadas por parte de um membro da tripulação no exterior da estação espacial. Ambos os guindastes estão 
localizados no módulo Pirs, com o Strela-l no lado estelar e o Strela-2 no lado terrestre. A recolocação deste guindaste é 
necessária dado que o Pirs necessitará de ser separado da ISS para libertar o mecanismo de acoplagem em finais de 2012 ou 
princípios de 2013 para assim se obter um local de acoplagem para a chegada no módulo MLM (Multipurpose Laboratory 
Module). Como os guindastes serão úteis ao longo do tempo de utilização da ISS, terão de ser recolocados antes da separação do 
Pirs. 





Ca) * rca ! 


A tarefa de recolocação do Strela-1 irá envolver a utilização do Strela-2 que irá permanecer por enquanto na sua actual posição 
no Pirs. Após a colocação de um poste especial na extremidade do Strela-2 (num ângulo de 90º em relação ao guindaste), o 
Strela-2 será apontado para o Strela-1, fixando-o de seguida. Uma vez separado do Pirs, o Strela-2 irá manobrar o Strela-1 para o 
lado terrestre do módulo Poisk (que é mesmo por cima do Strela-2) utilizando a sua capacidade telescópica. O Strela-1 será então 
instalado no Poisk e libertado pelo Strela-2. 


No entanto, e com esta tarefa cancelada, Sergei Volkov e Alexander Samokutyayev regressaram ao Pirs para recolher a 
experiência Biorisk-MSN que foi posteriormente instalada num ponte de fixação no exterior do módulo. Esta experiência irá 
investigar os efeitos das bactérias e fungos nos materiais utilizados na construção de veículos espaciais e a forma como a 
actividade solar pode afectar o crescimento de tais micróbios. 


As últimas tarefas deste passeio espacial foram destinadas ao registo fotográfico do contentor de exposição de materiais SKK n.º 
| no módulo Poisk e do painel Komplast n.º 11 no módulo Zarya. Outras tarefas levada a cabo foi o registo fotográfico de um 
conjunto de fotografias que mostravam algumas das figuras mais importantes do programa espacial soviético e russo, tais como 
Yuri Gagarin, Sergei Korolev e Konstantin Tsiolkovski, a flutuar no vácuo espacial. 


Terminadas estas tarefas, os dois cosmonautas regressaram ao Pirs para concluir uma passeio espacial que teve a duração de 6 
horas e 23 minutos, encerrando a escotilha do Pirs às 2119UTC. 


Após a realização deste passeio espacial, Sergei Volkov acumula um total de 18 horas e 35 minutos com Alexander 
Samokutyayev a ter um total de 6 horas e 32 minutos de experiência em actividades extraveículares. 


Durante a realização deste passeio espacial, o Comandante da ISS Andrey Borisenko e o Engenheiro de Voo n.º 3 Ronald Garan 
estavam isolados no interior do módulo Poisk ao qual se encontra acoplada a Soyuz TMA-21. Por seu lado, Satoshi Furokawa 
(Engenheiro de Voo n.º 5) e Michael Fossum (Engenheiro de Voo n.º 6) tinham acesso a todas as partes da estação que se 
encontrava «a frente» do módulo de serviço Zvezda, pois a cápsula Soyuz TMA-02M estava acoplada ao módulo Pirs que por 
sua vez está acoplado ao porto nadir do módulo Zarya. Esta localização é necessária dado que todas as escotilhas que levam ao 
compartimento de transferência (PKhO) do módulo de serviço (ao qual estão acoplados o módulo Pirs, o módulo Pois e o 
módulo Zarya), devem permanecer encerradas para que o PKhO possa ser utilizado como uma escotilha de reserva caso surja 
algum problema na repressurização do módulo Pirs. Porém, e pelas regras da ISS, todos os membros da tripulação devem ter 
acesso às suas cápsulas Soyuz no caso de uma emergência e como tal os tripulantes devem permanecer no mesmo lado onde se 
localiza a escotilha da Soyuz respectiva. 
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Sergei Alexandrovich Volkov (Cepreá AJsekxcaHApoBH4 


BoJikoB) - Sergei Alexandrovich Volkov, Comandante da Soyuz TMA- 
02M, nasceu a 1 de Abril de 1973 na cidade de Chuguev, Região de Kharkov 
- Ucrânia. O seu pai, Alexander Alexrandrovich Volkov nascido em 1948, é 
Herói da União Soviética e Piloto-Cosmonauta, sendo Coronel reformado da 
Força Aérea Russa. A sua mãe é Anna Nikolayevna Volkova (Volik), 
livreira, nascida em 1950. 


Em 1995 Sergei Volkov formava-se na Escola de Aviação Superior de 
Pilotos de Tambov 'M. M. Raskov', especializando-se em Comando de 
Aviação Táctica de Bombardeamento. Os seus principais passatempos são o 
ténis, windsurf, leitura e visitar museus. 


Desde 5 de Março de 1996 foi piloto e desde 30 de Abril de 1996 até ser 
nomeado para o Corpo de Cosmonautas serviu como assistente de 
comandante do esquadrão aéreo de controlo e transmissão, tendo pilotado os 
aviões L-29, L-39, Tu-134 e IL-22, com um tempo total de voo de 350 horas. 
Foi classificado como Piloto Militar de 3º Classe. 


A 26 de Dezembro de 1997 foi nomeado como candidato a cosmonauta no 
Centro de Treino de Cosmonautas "Yuri A. Gagarin'. Entre Janeiro de 1998 e 
Novembro de 1999 frequentou o tremo geral de cosmonauta e a 1 de 
Dezembro de 1999 foi classificado como Cosmonauta-Teste. 


Em Janeiro de 2000 participou no treino espacial como membro de uma 
equipa inserida no programa da estação espacial internacional. 





» Bm Entre Setembro de 2001 e Fevereiro de 2003 levou a cabo sessões de treino 
como Comandante da Soyuz TMA FER 'Eridan) e como Piloto da ISS incluído na tripulação suplente da Expedição 7 
juntamente com o cosmonauta Sergei Krikalev e o astronauta Paul Richardson (sendo substituído em Março de 2002 por John 
Phillips). Após o desastre com o vaivém espacial Columbia, entre Fevereiro e Outubro de 2003, tremou juntamente com Sergei 
Krikalev e John Phillips incluído na tripulação principal da ISS, que seria lançada na missão STS-114. Em Setembro de 2003 
esta tripulação havia suspendido do seu treino devido às alterações no programa de voo da missão STS-114. 


Em Fevereiro de 2004 foi incluído na tripulação principal da Expedição 11 e retomou o seu treino. Esperava-se que fosse lançado 
na missão STS-121, porém em Janeiro de 2005, foi decidido incluir o astronauta da ESA Thomas Reiter na Expedição 11. 
Devido a este facto, foi retirado da tripulação da Expedição 11 e cessou o seu treino. 


Em finais de Julho de 2005 foi inserido na equipa de cosmonautas designados para as Expedições 15, 16 e 17. A 15 de Agosto de 
2005 reiniciou as sessões de treino no Centro de Treino de Cosmonautas. 


Desde 13 de Fevereiro de 2006 começou os treinos como membro da tripulação suplente da Expedição 10. A 30 de Março de 
2006, foi suplente da tripulação da Soyuz TMA-8. Em Maio de 2006, e por uma decisão da agência espacial russa Roscosmos, 
do Centro de Tremo de Cosmonautas "Yuri Gagarin! e da Corporação RKK Energia 'Sergei Korolev', foi nomeado como 
Comandante da Expedição 17, juntamente com Oleg Kononenko. 


Entre 2e 10 de Junho de 2006 participou em sessões de tremmo em Sevastopol (Ucrânia) nas quais foram simuladas amaragens. 
Nestas sessões também participaram o cosmonauta Oleg Kononenko e o astronauta Daniel Tan. Em Agosto, e por decisão da 
Roscosmos e da NASA, foi nomeado como Comandante da Expedição 17 e da Soyuz TMA-12. Esta nomeação seria aprovada 
pela Comissão Interdepartamental da Roscosmos a 6 de Novembro de 2007. 


O primeiro voo espacial de Sergei Volkov decorrei entre 8 de Abril e 24 de Outubro de 2008 como Comandante da Expedição 17 
e da Soyuz TMA-12. Durante o voo levou a cabo dois passeios espaciais a 10 de Julho (6 horas e 18 minutos) e a 15 de Julho (5 
horas e 54 minutos). A sua missão espacial teve uma duração de 198 dias 16 horas 20 minutos e 31 segundos. Sergei Volkov foi 
o 472º ser humano e o 101º cosmonauta russo (juntamente com Oleg Kononenko) a levar a cabo um voo espacial orbital. 


Em Abril de 2009 era anunciado que Sergei Volkov havia sido designado para a tripulação suplente da Soyuz TMA-20. Em 
Julho desse ano foi revelado que havia sido nomeado para a tripulação principal da Expedição 28. A 7 de Outubro a sua 
nomeação foi confirmada pela NASA. 


A 26 de Abril de 2010, e durante uma reunião da Comissão Interdepartamental da Roscosmos para a selecção de cosmonautas e 
sua nomeação para as tripulações espaciais, foi classificado como Cosmonauta do Destacamento de Cosmonautas do Centro de 
Treino de Cosmonautas "Yuri Gagarin. Entre 20 de Janeiro e 2 de Fevereiro de 2010, S. Volkov participou numa sessão de 
treinos de sobrevivência juntamente com Ronald Garan e Michael Fossum. O treino foi realizado numa floresta perto de 
Moscovo. 
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A 14 de Dezembro de 2010, juntamente com o cosmonauta Oleg Kononenko e com o astronauta Ronald Garan, participou num 
exame de treino no simulador da Soyuz TMA no Centro de Treino de Cosmonautas. No dia seguinte a mesma tripulação 
participou num exame de treino no simulador da secção russa da ISS. 


A 17 de Setembro foi aprovado como Comandante Suplente da Soyuz TMA-M, sendo a nomeação confirmada a 21 de Setembro. 
Durante o lançamento da Soyuz TMA-M a 7 de Outubro de 2010, serviu como Comandante Suplente. 


A missão Soyuz TMA-02M é a 2º missão espacial orbital de Serguei Volkov que se torna assim no 320º ser humano e no 67º 
cosmonauta russo a realizar duas missões espaciais orbitais. 


Alexander 'Mikhailovich 'Samokutyayev (AJsxexcanap 


MuxahJsoBHY CaMoOKyTAEB) — Tenente-coronel da Força Aérea Russa 
e Cosmonauta Teste do Destacamento de Cosmonautas do Centro de Treino 
de Cosmonautas Yuri Gagarin, Alexander Samokutyayev nasceu a 13 de 
Março de 1970 em Penza, Rússia. É casado com Oksana Nikolaevna 
Samokutiaeva e tem uma filha (Anastasia Alexandrovna Samokutyayva). 


Em 1992 terminou os seus estudos na Escola Militar Superior de Chernigov 
“Lenine Komsomol”. Entre 1998 e 2000 estudou na Academia Aérea Militar 
Yuri A. Gagarin. 


Entre 1992 e 1998 havia servido na escola de Chernigov, nomeadamente na 
escola de pilotagem de helicópteros na Ucrânia, no distrito militar do Extremo 
Oriente onde lhe foi atribuído o posto líder de esquadrão. Foi designado 
Piloto Militar de Terceira Classe. Enquanto permaneceu neste destacamento, 
Samokutyayev acumulou um tempo total de voo de 560 horas, tendo feito 25 
saltos de pára-quedas e pilotando os aviões Vilga-35A, L-13, Blanik, L-39 e 
Su-24M. 


Após a sua formação na academia aérea, e desde 2000, trabalhou no Centro 
de Treino de Cosmonautas Yuri Gagarin como chefe da divisão de 
planeamento. 


A 20 de Janeiro de 2003 teve uma apreciação médica positiva que lhe 
permitiu iniciar o treino espacial. A 23 de Maio foi integrado no destacamento 
de cosmonautas após uma reunião da Comissão Interdepartamental para a 
selecção de cosmonautas. A partir de 16 de Junho começou o tremmo geral de 
cosmonauta que terminou a 27 de Junho de 2005. Samokutyayev superou os 
exames de formação com a classificação de “excelente”. 





A 5 de Julho, e por decisão do Comité de Qualificação Interdepartamental, foi classificado como Cosmonauta Teste. 


Em Julho de 2008 foi nomeado para a tripulação suplente da Expedição 25 para a estação espacial internacional. Numa reunião 
da Direcção Médica levada a cabo a 10 de Fevereiro de 2009, obteve autorização para treinar com a tripulação suplente da Soyuz 
TMA. Em Outubro de 2008 foi nomeado para a tripulação principal da Expedição 27. A sua nomeação foi confirmada a 7 de 
Outubro de 2009 pela NASA. 


Em 11 e 12 de Março de 2010 no Centro de Treino de Cosmonautas e juntamente com o cosmonauta Andrei Borisenko e com o 
astronauta Scott Kelly, Samokutyayev foi aprovado nos exames pré-voo com as classificações de “Bom” e “Excelente”. Foi 
Comandante Suplente da missão da Soyuz TMA-18 a 2 de Abril de 2010. 


Numa reunião da Comissão Interdepartamental para a selecção de cosmonautas e para a sua nomeação para as tripulações das 
Soyuz TMA e das expedições à ISS levada a cabo a 26 de Abril de 2010, Alexander Samokutyayev foi qualificado como 
Cosmonauta do Destacamento do Centro de Treino de Cosmonautas Yuri Gagarin. 


Alexander Samokutyayev tornou-se no 109º cosmonauta da Rússia e no 518º ser humano (juntamente com Andrei Ivanovich 
Borisenko) a realizar um voo espacial orbital. 
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Obituário 


Valery Ilyich Rozhdestvensky 
(13-Fev-1939 / 31-Ago-2011) 


Valery Ilyich Rozhdestvensky nasceu a 13 de Fevereiro 
de 1939 na cidade de Leninegrado, tendo frequentado a 
Escola Superior de Academia Naval F. E. Dzhershinskiy 
em 1961. De seguida servir na Marinha Soviética 
ingressando na 44º Divisão de Salvamento 
Aerotransportada na Frota do Báltico e depois como 
Comandante de uma divisão de salvamento 
aerotransportada baseada em Liepaja, Lituânia. 


Valery Rozhdestvensky foi um dos 22 candidatos a 
cosmonauta nomeados a 28 de Outubro de 1965. Em 
Novembro de 1967 iniciou o seu treino como membro da 
tripulação para uma missão espacial com destino à 
estação espacial militar Almaz que estava então em 
desenvolvimento. Foi nomeado para uma tripulação 
Almaz no Verão de 1971 e serviu como Engenheiro de 
Voo Suplente para a estação espacial Salyut-3 (a segunda 
estação Almaz) em 1974 e para a Salyut-5 (a terceira 
estação Almaz) em 1976. 


Rozhdestvensky foi então nomeado para a tripulação 
principal da Soyuz-23 como Engenheiro de Voo. Esta 
missão protagonizou um dos regressos e posterior 
salvamento mais perigosos até hoje ocorrido na história 
dos voos espaciais tripulados. Juntamente com o seu 
Comandante, o cosmonauta Vyacheslav Dmitryevich 
Zudov, foram protagonistas da primeira amaragem da 
história do programa espacial soviético. 


Os dois cosmonautas haviam sido lançados às 
1739:18UTC do dia 14 de Outubro de 1976 por um 
foguetão 114511 Soyuz desde o Cosmódromo NIIP-5 
Baikonur a bordo da Soyuz-23 (Soyuz 7K-T(A9) n.º 65) 
para uma missão de dois meses a bordo da Salyut-5. 
Durante a fase de aproximação à estação ocorreu uma 
avaria no sistema de orientação e a acoplagem foi 
cancelada. Em resultado, as regras de voo obrigam a um 
imediato regresso à Terra com os motores de travagem a 
ser activados. Todas as fases do regresso decorrem sem 
problemas. A principal zona de recuperação é definição 
como uma área de cerca de 322 km de diâmetro na 
estepe deserta entre Arkalyk e Tselinogrado. Mais ou 
menos a meia distância entre estas duas cidades encontra-se o Lago Tengiz, para onde a Soyuz-23 se e dirigiu. A amaragem 
ocorreu a cerca de 1,6 km da costa mais a Sul. Apesar dos cosmonautas . h 
levarem a cabo sessões de treino para amaragens, a cápsula Soyuz não tem PD do di. ma 
boas características de flutuação. Após a amaragem, os pára-quedas 5 EM AEE: > mm ==: 
encheram-se água e a cápsula voltou-se, o que levou a que a água entrasse nas | 

condutas de ventilação de ar. 
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Depois da amaragem as equipas de socorro localizaram a cápsula e os 
mergulhadores colocaram uma bóia de flutuação anelar em torno do veículo. 
Infelizmente, só foi possível arrastar a cápsula até à margem do lago muitas 
horas mais tarde e os cosmonautas tiveram de passar cerca de onze horas no 
interior da cápsula gelada. 


Curiosamente, enquanto serviu na marinha Soviética, Rozhdestvensky 
comandou uma equipa de mergulhadores de profundidade. Sendo o único 
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marinheiro na equipa de cosmonautas, tinha a alcunha de *O Almirante” e gracejava antes do seu lançamento que talvez a sua 
experiência de mergulho viesse a ser útil (referindo-se a uma possível actividade extraveicular). 


e == 8 Após a missão Soyuz-23, Rozhdestvensky tremou como Engenheiro de Voo para uma 

nova missão Almaz originalmente prevista para 1980. No entanto, o programa acabou 
por ser cancelado e Rozhdestvensky ingressou num grupo de cosmonautas designados 
para servirem de comunicadores com as estações em órbita no Centro de Controlo em 
Kalininegrado. Nesta tarefa, serviu como comunicador principal para as missões à 


estação espacial Salyut-6 entre 1977 e 1981. Durante as missões à estação espacial 
Salyut-7 serviu como Controlador de Voo. 


Deixou a equipa de 
cosmonautas a 24 de 
Junho de 1986 para 
se tornar chefe da 
- cd »» secção de desenho e 
ER DO DS manutenção dos 
rar bs | DD simuladores de voo 
no Centro de Treino de Cosmonautas Yuri Gagarin, sendo 
nomeado director do 2º Directorado em Julho de 1988 e 
serviu como chefe desse mesmo directorado entre Março de 
1989 e Outubro de 1992, entrando então na reserva. Mais 
tarde trabalhou na empresa industrial Metropolis. 
Faleceu a 31 de Agosto de 2011. 
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Valery Ilyich Rozhdestvensky tornou-se no 377º cosmonauta 
e no 80º ser humanos (juntamente com o cosmonauta 
Vyacheslav Dmitryevich Zudov) a levar a cabo uma missão 
espacial orbital, tendo a sua missão uma duração de 2 dias O 
horas 6 minutos e 35 segundos. 
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Lançamentos orbitais em Agosto de 2011 


Em Julho de 2011 foram levados a cabo 10 lançamentos orbitais dos quais um foi tripulado. No total colocaram-se em órbita 17 
satélites. Desde 1957 e tendo em conta que até ao final de Julho de 2011 foram realizados 4793 lançamentos orbitais, 395 
lançamentos foram realizados neste mês o que corresponde a 8,2% do total e a uma média de 7,6 lançamentos por ano neste mês. É 
no mês de Dezembro onde se verificam mais lançamentos orbitais (476 lançamentos que correspondem a 9,9% com uma média de 
9,2 lançamentos) e é no mês de Janeiro onde se verificam menos lançamentos orbitais (286 lançamentos que correspondem a 6,0% 
com uma média de 5,5 lançamentos). 
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Juno para Júpiter 


Uma nova missão planetária foi lançada para o planeta Júpiter a 5 de Agosto de 2011. A principal missão da sonda Juno é melhorar a 
nossa compreensão sobre a origem e evolução de Júpiter. Sobre as suas densas nuvens Júpiter guarda segredos relacionados com os 
processos fundamentais e condições que governaram o nosso Sistema Solar durante a sua formação. Sendo o nosso principal 
exemplo de um planeta gigante, Júpiter pode também proporcionar conhecimentos críticos para nos ajudar a compreender os 
sistemas planetários que são descobertos em torno de estrelas. 





Com o seu conjunto de instrumentos científicos, a sonda Juno Irá investigar a existência de um núcleo planetário sólido, mapear o 
campo magnético de Júpiter, medir a quantidade de água e amoníaco nas profundezas da atmosfera e observar as auroras planetárias. 


Lançada em Agosto de 2011, a Juno deverá sofrer uma assistência gravitacional da Terra em Outubro de 2013 estando a sua chegada 
a Júpiter prevista para Julho de 2016. A sua missão deverá terminar em Outubro de 2017, altura em que mergulhará na atmosfera do 
planeta. 


A missão Juno é a segunda missão do programa New Frontiers da NASA. A primeira missão foi a sonda New Horizons que se 
encontra a caminho de Plutão e que foi lançada em Janeiro de 2006, devendo chegar à sua lua Caronte em 2015. Este programa 
fornece a oportunidade de se executar várias missões de classe média que são identificadas com a maior prioridade no Decadal Solar 
System Exploration Survey levado a cabo pelo Grupo de Estudos Espaciais do Conselho Nacional de Investigação em Washington. 


A missão é gerida pelo Laboratório de Propulsão a Jacto (JPL) em Pasadena, Califórnia. A sonda foi construída pela Lockheed 
Martin e tem uma massa de 3.625 kg. 


A ligação mítica da Juno 


Nas mitologias grega e romana, Júpiter criou um véu de nuvens em torno de si próprio para se esconder. Foi a esposa de Júpiter, 
Juno, que foi capaz de ver através dessas nuvens e revelar a verdadeira natureza de Júpiter. A sonda Juno irá também observar 
através das nuvens do planeta para ver o seu interior, não procurando sinais do seu mau comportamento mas sim para nos ajudar a 
compreender a sua estrutura e história. 


As origens de Júpiter e o seu interior 


Todas as teorias sobre a formação do Sistema Solar começam com o colapso de uma nuvem de gás e poeira gigante, com a maior 
parte da qual a formação o jovem Sol. Tal como o Sol, Júpiter é constituído maioritariamente por hidrogénio e hélio, logo deve-se ter 
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formado muito cedo, capturando a maior parte do material deixado após a criação da nossa estrela. Porém, não é claro como é que 
este processo se desenrolou. Será que um núcleo planetário massivo se formou primeiro e a sua gravidade capturou todo o gás, ou 
será que uma região instável colapsou no interior da nebulosa original originando a criação do planeta? São profundas as diferenças 
entre estes dois cenários. 


Ainda de maior importância é a composição e o papel dos pequenos corpos rochosos e gelados na formação planetária. Estes corpos 
terão sido os potenciais portadores de materiais como a água e compostos de carbono que são fundamentais para a origem da vida. 


Ao contrário da Terra, a gigantesca massa de Júpiter permitiu-lhe segurar a sua composição original, fornecendo-nos assim uma 
forma de traçar a história do nosso sistema solar. A Juno irá medir a quantidade de água e amoníaco na atmosfera de Júpiter e 
determinar se o planeta possui um núcleo sólido, resolvendo assim de forma directa a origem deste planeta gigante e por 
consequência do Sistema Solar. Ao mapear o campo gravitacional e o campo magnético de Júpiter, a Juno irá revelar a estrutura do 
interior do planeta e medir a massa do seu núcleo. 





A atmosfera e a magnetosfera de Júpiter 


Até que profundidades penetram na atmosfera as zonas coloridas de Júpiter, as suas cinturas e outras características, é uma das mais 
importantes questões acerca do planeta gigante. A Juno irá pela primeira vez procurar determinar a estrutura global e os movimentos 
da atmosfera do planeta sobre as nuvens, mapeando as variações na composição da atmosfera, sua temperatura, nuvens e padrões de 
movimento até profundidades sem precedentes. 


Nas profundidades da atmosfera de Júpiter, sobre grandes pressões, o hidrogénio gasoso é comprimido, tornando-se num fluído 
denominado hidrogénio metálico. Nestas profundidades, o hidrogénio actua como um condutor eléctrico metálico que se crê ser a 
fonte do seu intenso campo magnético. Este potente ambiente magnético origina as auroras mais brilhantes no Sistema Solar, à 
medida que partículas carregadas se precipitam na atmosfera do planeta. A Juno irá fazer pela primeira vez uma recolha directa das 
partículas carregadas e dos campos magnéticos próximos dos pólos de Júpiter, enquanto observa de forma simultânea as auroras em 
luz ultravioleta que são produzidas pela extraordinária quantidade de energia que se «despenha» nas regiões polares. Estas 
investigações irá melhorar a nossa compreensão deste fenómeno e também de objectos similares, tais como jovens estrelas com os 
seus próprios sistemas planetários. 


A sonda e os instrumentos 


Orbitando Júpiter 32 vezes até uma altitude de 5.000 km acima das nuvens do planeta, a Juno estará equipada com um conjunto de 
instrumentos que incluí um sistema de gravidade / rádio, um radiômetro de microondas de seis comprimentos de onda para 
sondagem atmosférica e determinação da sua composição, um megnetómetro vectorial, detectores de plasma e de partículas 
energéticas, uma experiência de rádio / plasma, um espectrômetro de ultravioletas, e um espectrômetro de infravermelhos. 


A tabela seguinte faz um resumo dos instrumentos a bordo da Juno. 
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Instrumento Descrição 


O principal objectivo deste radiômetro é o de sondar a atmosfera 
Microwave radiometer (MWR) profunda de Júpiter em comprimentos de onda que variam de 1.3 
Laboratório de Propulsão a Jacto cm a 50 cm usando seis radiômetros separados para medir as 
emissões térmicas de Júpiter. 


O principal objective deste instrumento é o de sondar as camadas 
Jovian Infrared Auroral Mapper (JIRAM) superiores da atmosfera de Júpiter até pressões entre os 5 e 7 bar 


Instituto Nacional de Astrofísica de Itália em comprimentos de onda infravermelhos no intervalo de 2 a 5 
um utilizando um sistema de observação e um espectrómetro. 


A investigação do campo magnético tem três objectivos: o 
mapeamento do campo magnético, a determinação da dinâmica 
do anterior de Júpiter, e a determinação da estrutura 
tridimensional da magnetosfera polar. 


Advanced Stellar Compass (ASC) Irá fornecer informações detalhadas da localização da sonda 
Centro de Voo Espacial Goddard Juno para a um mapeamento preciso. 


O JADE irá determinar a estrutura de plasma das auroras ao 
medir a distribuição angular, energética e a composição das 
partículas na magnetosfera polar de Júpiter. 


Fluxgate Magnetometer (FGM) 
Centro de Voo Espacial Goddard 





Jovian Auroral Distribution Experiment (JADE) 
Instituto de Pesquisa do Sudoeste 


O JEDI irá medir a energia e distribuição angular do hidrogénio, 
hélio, oxigénio, enxofre e outros 10es na magnetosfera polar de 
Júpiter. 


Jovian Energetic Particle Detector Instrument (JEDI) 
Laboratório de Física Aplicada 


O WAVES irá tentar identificar regiões de correntes de auroras 
Radio and Plasma Wave Sensor (WAVES) que definem as emissões de rádio do planeta e a aceleração das 
Universidade do Iowa partículas nas auroras ao medir o espectro de plasma e rádio 

nessa região. 


O UBS irá registar o comprimento de onda, posição e tempo ode 
chegada de fotões ultravioletas durante o tempo no qual a frincha 
Ultraviolet Imaging Spectrograph (UVS) do espectógrafo observa o planeta durante cada rotação da 
Instituto de Pesquisa do Sudoeste sonda. Utilizando uma placa de detecção (MCP) de 1024 x 256 
micro, Irá proporcionar imagens espectrais das emissões em 

ultravioleta das auroras na magnetosfera polar. 


A JCM é uma câmara / telescópio de luz visível para facilitar a 

JunoCam (JCM) divulgação pública e educacional. Irá operar somente durante 

Sistemas de Ciências Espaciais Malin sete órbitas do planeta devido à radiação e campo magnético de 
Júpiter. 





Uma sonda em rotação 


Tal como aconteceu com as primeiras sondas Pioneer, a rotação em torno do eixo longitudinal faz com que a orientação da sonda 
seja extremamente estável e fácil de controlar. Logo após o lançamento, e antes da abertura dos seus painéis solares, a Juno é 
colocada numa rotação ainda acoplada ao seu lançador. Enquanto permanecer em órbita de Júpiter, a sonda varre os campos de visão 
dos seus instrumentos através do espaço uma vez em cada rotação. Com três rotações por minuto, os campos de visão dos 
instrumentos varrem Júpiter cerca de 400 vezes nas duas horas de voo de pólo a pólo. 


Energia solar 


Júpiter encontra-se cinco vezes mais afastado do Sol do que a Terra e assim o planeta recebe 25 vezes menos luz solar do que o 
nosso planeta. A sonda Juno será a primeira sonda desenhada pela NASA a utilizar energia solar para operar a tais grandes distâncias 
do Sol, logo a área da superficie dos painéis solares que é necessária para gerar a energia necessária é muito grande. 


Três paiméis solares prolongam-se externamente do corpo hexagonal da sonda, dando uma envergadura de 20 metros. Os paiméis 
solares irão permanecer à luz solar de forma continua ao longo da missão, excepto durante alguns minutos durante a manobra de 
assistência gravitacional na Terra. Antes do lançamento, os painéis solares foram dobrados em quatro segmentos para que a sonda 
pudesse caber no interior da carenagem de protecção do seu lançador. 
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A sonda beneficia dos avanços no desenho de células solares com células modernas que são 50% mais eficientes e tolerantes à 
radiação do que as células de silício disponíveis para as missões espaciais há 20 anos atrás. As necessidades de energia da missão 
são modestas, com os instrumentos científicos a requerer a energia total somente durante seis horas de cada órbita de 11 dias 
(durante o período de máxima aproximação ao planeta). Com um desenho de missão que evita situações de eclipse por Júpiter, é 
assim minimizada a exposição de radiação que poderia danificar os instrumentos e permite que todas as medições científicas sejam 
levadas a cabo com os painéis solares virados para o Sol. 
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O «cofre» dos sistemas electrónicos. 


A Juno irá evitar as zonas de maior radiação de Júpiter ao se aproximar pelo Norte, baixando até uma altitude abaixo das cinturas de 
radiação do planeta — que são análogas à Cintura de Van Allen da Terra, mas mais mortiferas — e depois saindo pelo Sul. Para 
proteger os sensíveis sistemas electrónicos da sonda, a Juno transporta o primeiro cofre protegido contra as radiações, uma 
característica Importante para permitir a exploração sustentada naquele ambiente de fortes radiações. Esta característica é relevante 
para o programa Vision for Space Exploration da NASA que visa a necessidade de uma protecção contra as radiações nos ambientes 
espaciais para lá da segurança da órbita terrestre baixa. 


Dimensões físicas. 


A sonda Juno tem um diâmetro de 3.5 metros e uma altura de 3,5 metros. Cada painel solar tem um comprimento de 9 metros e uma 
largura de 2,65 metros com uma superfície total de mais de 60 m?. Tem uma massa de 3.625 kg no lançamento dos quais 1.593 kg 
corresponde ao veículo em si, 1.280 kg corresponde ao combustível e 752 kg corresponde ao oxidante. 
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A ULA 


A 2 de Maio de 2005 a Boeing Company e a Lockheed Martin Corporation anunciaram a intenção de formar uma empresa conjunta 
denominada United Launch Alliance (ULA) que juntava assim duas das mais experientes e bem sucedidas companhias que 
suportaram a presença americana no espaço por 50 anos. Em conjunto os lançadores Atlas (Lockheed Martin) e Delta (Boeing) 
transportaram mais de 850 cargas para a órbita terrestre e não só, desde satélite meteorológicos, de telecomunicações, veículos 
militares, satélites científicos e sondas interplanetárias que alargaram o nosso conhecimento do Universo. 


A ULA proporciona assim dois veículos capazes de proporcionar um acesso seguro, económico, fiável e eficiente ao espaço para as 
missões governamentais americanas, continuando assim uma tradição de apoio às iniciativas espaciais estratégicas norte-americanas 
com soluções de lançamento avançadas e robustas. 


A equipa da ULA engloba mais de 3800 funcionários que trabalham em locais espalhados pelos Estados Unidos. A sede da empresa 
está situada em Denver, Colorado, com a maior parte das actividades de engenharia e administrativas consolidadas nas instalações 
da Lockheed Martin Space Systems Company. As operações de integração e montagem estão localizadas nas instalações de fabrico e 
montagem da Boeing em Decatur, Alabama. As estruturas mecânicas do Atlas-V, fabrico da ogiva de protecção, do sistema de 
adaptação e montagem são levadas a cabo em Harlingen, Texas. 


As instalações de lançamento utilizadas pela ULA são o SLC-17 (Plataformas A e B), SLC-37 (foguetões Delta-2 e Delta-4, 
respectivamente) e o SLC-41 (Atlas) no Cabo Canaveral, e SLC-2W (Delta-2), SLC-6 (Delta-4) e o SLC-3E (Atlas-V) na Base 
Aérea de Vandenberg. 


Breve história dos lançadores Atlas 


O míssil balístico Atlas teve a sua origem requisição feita pela Força Aérea dos Estados Unidos (USAF) em Outubro de 1945, que 
conduziu ao desenvolvimento durante a década de 50 dos mísseis Atlas, Navaho, Snark, Matador e Mace. Em 10 de Janeiro de 1946 
foram submetidas duas propostas para a construção de mísseis com um alcance de 11.100 km, sendo uma das proposta a de um 
míssil alado e propulsionado a jacto e a outra proposta e de um míssil supersónico, de trajectória balística e propulsionado por 
foguetão. A proposta do míssil balístico incluía o aparecimento de novas tecnologias, tal como o desenho de uma estrutura de peso 
reduzido através do uso de tanques de combustível de parede única e incluídos numa única estrutura monocoque que seria mantida 
rígida através da pressão interna. A performance deste míssil era quase do tipo “single-stage-to-orbif” ao se dar a separação dos 
motores de ignição inicial durante a ascensão. 


A 19 de Abril de 1946 a Consolidated Vultee Aircraft Corporation (Convair) foi incumbida de construir e testar dez mísseis MX- 
774 Hiroc de forma a verificar e validar as propostas do novo míssil. Os testes do MX-77/4 iniciaram-se em San Diego em 1947, mas 
em Junho desse ano a Convair, empresa que propusera as duas propostas iniciais à USAF era informada que havia perdido o 
concurso para o novo míssil, sendo os contratos atribuídos às empresas Northrop e Martin que deveriam desenvolver a tecnologia 
dos mísseis alados e subsónicos. 


Os cortes no orçamento para a defesa dos Estados Unidos forçaram a USAF a terminar o contrato com a Convair em Julho de 1947, 
e isto a apenas três meses da data prevista para o primeiro voo. Porém, os fundos ainda disponíveis permitiram a realização de três 
testes do MX-774 no White Sands Proving Ground entre Julho e Dezembro de 1947. Posteriormente, a Convair prosseguiu estudos 
auto-financiados do projecto. 


Porém, o início da Guerra da Coreia e o surgimento da Guerra Fria fizeram com que se desse um aumento nos fundos para a defesa e 
a Convair recebeu um novo contrato em Setembro de 1951 para desenvolver o MX-1593, por forma a iniciar o desenho de um míssil 
balístico incorporando as características já validadas pelo MX-774. Em 1953 a General Dynamics, uma nova divisão da Convair, 
apresenta à USAF um programa acelerado de desenvolvimento do novo míssil. O anúncio público do desenvolvimento do Atlas só 
surge a 16 de Dezembro de 1954. 


Nos primeiros anos da década de 50 um problema que atrasava o desenvolvimento da tecnologia era a baixa fiabilidade dos motores 
de combustível líquido. Este problema conduziu posteriormente ao conceito de «um estágio e meio» no qual todos os motores 
entram em ignição antes da decolagem e os motores principais são separados numa determinada fase do voo, sendo este mantido 
por motores de sustentação. Este método permitia a verificação do bom funcionamento de todos os motores antes do veículo deixar 
a plataforma de lançamento. 


A ordem para o desenvolvimento em grande escala do Atlas surge em Janeiro de 1955, sendo designado WS1I07A-L (Weapons 
System 1074-L). Na Convair o projecto era designado Modelo-7, curiosamente o mesmo número que, na União Soviética, Korolev 
dava ao seu míssil. Em Setembro de 1955 o projecto de desenvolvimento do Atlas recebe a classificação de prioridade nacional 
quando os relatórios dos serviços secretos indicam que a União Soviética está adiantada no desenvolvimento da tecnologia dos 
mísseis balísticos intercontinentais. O projecto torna-se num dos programas mais complexos de desenvolvimento, produção e teste 
jamais levados a cabo nos Estados Unidos e em certa parte comparável ao Projecto Manhatan. 


O primeiro teste do sistema de propulsão tem lugar a 21 Junho de 1956 na Base Aérea de Edwards e resulta num fracasso. Um novo 
teste realizado no dia seguinte, no qual o motor teve uma ignição de 4s, é coroado de sucesso. Os primeiros veículos de teste são 
terminados no final desse ano. O primeiro voo do Atlas-A (Atlas-A 4A) tem lugar a 11 de Junho de 1957 e o veículo é destruído 
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devido a uma falha no sistema de abastecimento de combustível. Um segundo teste (Atlas-A 64) tem lugar a 25 de Setembro de 
1957 e o veículo é novamente destruído, desta vez aos três minutos de voo devido novamente a uma falha no sistema de 
abastecimento de combustível. O primeiro voo com sucesso do Atlas-A (Atlas-A 12A) ocorre a 17 de Dezembro de 1957 com o 
míssil a atingir o alvo localizado a 965 km. 


O primeiro míssil operacional, o Atlas-D, constituiu a base do lançador das cápsulas tripuladas do Programa Mercury. Utilizando os 
estágios superiores Agena e Centaur, o Atlas tornou-se no lançador médio por excelência dos Estados Unidos sendo utilizado para 
lançar veículos para a órbita geossincrona e sondas planetárias. 


O quadro seguinte resume os veículos da família Atlas desenvolvidos desde os anos 50 


Veículo Atlas Características 
MX-774 Estudo da Consolidated-Vultee para demonstrar a tecnologia que posteriormente seria utilizada no 
Atlas. 
Atlas-A Primeiro modelo de teste do míssil balístico Intercontinental Atlas (Atlas ICBM). 
Atlas-B Primeiro versão completa do Atlas ICBM, possuindo motores separáveis e um único motor de 
sustentação. 
Atlas-C Ultima versão de desenvolvimento do Atlas ICBM. Nunca esteve operacional nem tão pouco foi 


utilizado como lançador espacial. 


Atlas-D Primeira versão operacional do Atlas ICBM e posteriormente utilizado no Programa 
Mercury. 
Atlas-Vega Projecto que consistia num lançador Atlas equipado com um estágio superior de combustível 


armazenável. Foi planeado pela NASA como lançador para sondas planetárias e de estudo do espaço 
profundo antes da disponibilidade do Atlas-Centaur. O desenvolvimento do veículo já era adiantado 
quando a NASA se apercebeu que a USAF e a CIA já possuíam um lançador virtualmente idêntico 
em desenvolvimento, o Atlas-Hustler (posteriormente Atlas-Agena) que seria utilizado para as 
missões Corona de reconhecimento fotográfico. O Atlas-Vega acabou então por ser cancelado. 


Atlas-E Versão inicial totalmente operacional do Atlas ICBM. Sendo utilizado entre 1960 e 1966, era distinto 
do Atlas-F no seu sistema de orientação. Após serem retirados do serviço, foram reutilizados como 
lançadores espaciais durante mais de vinte anos. 


Atlas-F Ultima versão operacional do Atlas ICBM, sendo distinto do Atlas-E no seu sistema de orientação. 
Foi utilizado entre 1961 e 1966. Após serem retirados do serviço, foram reutilizados como lançadores 
espaciais durante mais de vinte anos. 


Atlas-Able Veículo Atlas equipado com um segundo estágio baseado no lançador Vanguard. 


Atlas LV-3A / Agena-A Inicialmente o Agena era designado como Hustler. O veículo era baseado no motor de propulsão 
nuclear 


Atlas LV-3A / Agena-B Utilização de um estágio superior Agena melhorado. 
Atlas LV-3B / Mercury Utilizado no Projecto Mercury. 
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As diferentes versões do lançador Atlas ao longo da História: 1 — Atlas-B Score; 2 — 
Atlas-Able; 3 — Atlas LV-3 Mercury; 4 — Atlas LV-3 Agena; 5 — Atlas LV-3C Centaur; 6 
— Atlas SLV-3 Agena-B; 7 — Atlas SLV-3 Agena-D; 8 — Atlas-E OV-1; 9 — Atlas SLV- 
3A Agena-D; 10 — Atlas SLV-3D Centaur D-1A; 11 — Atlas-E; 12 — Atlas Agena-D. 
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A família Atlas-V 


A família de lançadores Atlas-V 
oferece diferentes versões do 
mesmo veículo que podem ser 
utilizadas para colocar em órbita 
todo o tipo de cargas. O Atlas-V foi 
desenvolvido de forma a satisfazer 
as necessidades da USAF ao abrigo 
do programa EELV (Evolved 
Expendable Lauch Vehicle) e da 
demanda internacional por parte da 
ILS (International Launch Services) 
para satisfazer os seus clientes 
comerciais e governamentais. 


Tendo como base o denominado 
CCB (Common Core Booter), o 
Atlas-V divide-se em duas versões: 
o Atlas-V 400 e o Atlas-V 500. 
Estas versões podem ser facilmente 
distinguidas pela utilização da ogiva 
normal utilizada em anteriores Atlas 
e este será a versão 400. Por seu 
lado a versão 500 utiliza uma ogiva 


muito maior e com um diâmetro de 5,0 metros, sendo baseada na ogiva utilizada pelo lançador europeu Ariane-5. A versão Atlas-V 
500 pode ainda incorporar até cinco propulsores laterais de combustível sólido, aumentado assim a sua capacidade de carga útil. 


Atlas 


Pai 
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Tanto a versão 400 como a versão 500 utilizam como 
segundo estágio uma versão alongada do estágio Centaur 
(CHI). O CIII pode ser utilizado com somente um motor 
(Single-Engine Centaur) ou então com dois motores 
(Dual- Engine Centaur). 


O Atlas-V pode ser lançado a partir do SLC-41 (Space 
Launch Complex-41) do Cape Canaveral Air Force 
Station ou então do SLC-3W (Space Launch Complex- 
3W) da Vandenberg Air Force Base. 


De forma geral o Atlas-V é um lançador a dois estágios 
podendo ser auxiliado por um máximo de cinco 
propulsores sólidos acoplados ao primeiro estágio. Pode 
colocar 12.500 kg numa órbita terrestre baixa a 185 km 
de altitude ou então 5000 kg numa órbita de 
transferência para a órbita geossincrona. Durante o 
lançamento é capaz de desenvolver 875.000 kgf, tendo 
um peso de 546.700 kg. O seu comprimento total é de 
58,3 metros e o seu diâmetro base atinge os 5,4 metros. 


O primeiro estágio do Atlas-V, o CCB, tem um 
comprimento de 32,5 metros e um diâmetro de 3,8 
metros, tendo um peso bruto de 306.914 kg e um peso 
sem combustível de 22.461 kg. No lançamento 
desenvolve uma força de 423.286 kgf, tendo um Tes de 
338 s e um les-nm de 311 s, o seu Tq é de 253 s. O CCB 
está equipado com um motor RD-180 de fabrico russo 
que consome oxigénio líquido (LOX) e querosene. O 
RD-180 tem duas câmaras de combustão, tendo um 
comprimento de 3,6 metros e um diâmetro de 3,0 metros, 
tendo um peso de 5.393 kg. No lançamento desenvolve 
uma força de 423.050 kgf, tendo um Tes de 338 s e um 
les-nm de 311 s, o seu Tq é de 150 s. 
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O RD-180 é o único motor que tem a capacidade de aumentar e diminuir a sua potência durante o voo e que é utilizado em 
lançadores americanos (não tendo em conta o SSME utilizado nos vaivéns espaciais). Durante o primeiro voo do Atlas-3 (no qual o 
RD-180 também foi utilizado), o motor utilizou somente 74% do máximo de 423.286 kgf que pode desenvolver na fase inicial do 
lançamento e nos três minutos seguintes aumentou a potência até 92% do total, voltou a diminuir para 65% e a aumentar para 87%. 
Assim, a capacidade de aumentar e diminuir a potência do motor significa uma viagem mais suave tanto para o foguetão como para 
a carga que transporta, permitindo também uma utilização mais eficiente do combustível. O RD-150 foi certificado para a utilização 
no Atlas-V através de uma série intensiva de testes levados a cabo pela NPO Energomash, Khimky, e sob a direcção da Lockheed 
Martin. 


Juno 
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Podendo usar até cinco propulsores laterais de combustível sólido, pesando cada um 40.824 kg e tendo um comprimento de 17,7 
metros e um diâmetro de 1,6 metros. Desenvolvidos pela 4erojet, cada propulsor desenvolve no lançamento uma força de 130.000 
Igf, tendo um Tes de 275 s e um Tes-nm de 245 s e um Tq de 94 s. 


O segundo estágio do Atlas-V, Centaur V1, tem um comprimento de 12,7 metros e um diâmetro de 3,1 metros, tendo um peso bruto 
de 22825 kg e um peso sem combustível de 2.026 kg. Desenvolve uma força de 10.115 kgf, tendo um Tes de 451 s e um Tq de 894 s. 
O Centaur V1 está equipado com um motor RL-10A-4-2 fabricado pela Pratt & Whitney, consumindo LOX e LH2. O RL-104-4-2 
tem uma câmara de combustão, tendo um peso de 167 kg. No lançamento desenvolve uma força de 10.110 lgf, tendo um Tes de 451 
s e um Tq de 740 s. 


A designação que é dada a cada versão do lançador é composta por uma numeração em três dígitos. O primeiro dígito indica o 
diâmetro da ogiva utilizada pelo lançador (em metros). Assim, por exemplo quando temo um veículo Atlas-V/400, significa que 
estamos na presença de uma ogiva com 4 metros de diâmetro. O segundo dígito indica o número de propulsores sólidos utilizados no 
lançador e pode variar entre O (zero) e 5 (de salientar que a versão Atlas-V/400 não usa propulsores laterais de combustível sólido e 
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por isso só veremos este número na versão Atlas-V/500). Finalmente, o terceiro dígito indica o número de motores presentes no 
estágio Centaur e que pode variar entre 1 ou 2 motores. 


O complexo de lançamento Space Launch Complex-41 (SLC-41) 


A construção do SLC-41 foi iniciada em Abril de 1965 e terminada nesse mesmo ano. Foram necessários mais de 6,5 milhões de 
metros cúbicos de terra provenientes do Rio Banana, para se fazerem as fundações do complexo, composto por uma torre de serviço 
móvel MST (Mobil Service Tower) e por uma torre umbilical UT (Umbilical Tower) que faziam parte das instalações de lançamento 
dos foguetões Titan. A MST tinha uma altura de 80,7 metros e pesava mais de 2.268 t. Por seu lado a UT atingia os 53,3 metros de 
altura e pesava 907,2 t. 


A USAF aceitou o complexo a 12 de Dezembro de 1965 e utilizou-o pela primeira vez no dia 21 de Dezembro de 1965 para lançar 
um foguetão Titan-IIC”. Nos anos seguintes o complexo e a plataforma foram utilizados como ponto de partida para várias missões 
históricas como a Voyager-1, Voyager-2, Viking-l e a Mars Pathfinder. 


Em 1986 o complexo sofreu uma renovação para albergar o lançamento dos foguetões Titan-IV. O primeiro lançamento desta nova 
versão do Titan deu-se a 14 de Junho de 1989” e o último a 9 de Abril de 1999”. 


De forma a compreender a natureza do SLC-41 ajudará visualizando o tamanho do foguetão Titan-IV. Atingindo mais de 34 metros 
de altura, 10 metros de diâmetro, pesando mais de 861,8 t e gerando mais de 635 t de força no lançamento, o Titan-IV equipado com 
um estágio superior Centaur era capaz de colocar uma carga de 5,4 t numa órbita geossincrona. Cargas ainda mais pesadas poderiam 
ser colocadas em órbitas mais baixas ou em órbitas polares. 


A evolução da tecnologia levou a 
que o Titan-IV fosse considerado 
obsoleto, tendo a  USAF 
contratado a Lockheed Martin 
para desenvolver um novo 
sistema de lançamento que é 
agora o Atlas-V. Os engenheiros 
da Lockheed foram encarregues 
de desenvolver não só o novo 
lançador, mas também as 
instalações de lançamento do 
novo veículo. Assim, o SLC-41 
teve de sofrer uma transformação 
para albergar o seu novo vector 
de lançamento. A primeira fase 
da transformação do complexo 
passou pela remoção das velhas 
torres para que as novas torres 
pudessem ser construídas. A 
empresa Olshan Demolishing 
Management foi contratada par 
desmantelar e demolir o velho 
complexo. O plano inicial previa 
que as torres fossem desmontadas 
peça por peça, porém devido ao facto que o calendário dos trabalhos foi progressivamente atrasado devido às investigações 
relacionadas com acidentes com o Titan-IV, a Olshan optou por contratar a empresa Dykon, Inc., para demolir as torres utilizando 
explosivos. Nesta fase colocava-se o receio das explosões danificarem de qualquer de uma maneira ou de outra o Complexo de 
Lançamento 39 utilizado pelos vairvéns espaciais, pois estas estruturas localizam-se muito perto do SLC-41. 





? Neste lançamento o foguetão Titan IC (3C-8) foi lançado às 1400:01UTC e colocou em órbita os satélites Transtage- 8 (01863 
1965-1084); OV2-3 (01863 1965-1084); LES-3 (01941 1965-108D); LES-4 (01870 1965-108B) e Oscar-4 (01902 1965-108€). O 
OV2-3 permaneceu ligado ao Transtage-s. 


* Neste lançamento o foguetão Titan-402A/IUS (K-1 / 45D-1) foi lançado às 1318UTC e colocou em órbita o satélite militar DSP- 
F14 (20066 1989-0464). 


* Neste lançamento o foguetão Titan-402A/IUS (K-32 / 4B-27) foi lançado às 1701:00UTC e colocou em órbita o satélite militar 
USA-142 DSP-F19 (25669 1999-0174). 
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Depois de serem asseguradas todas as medidas de segurança, a USAF deu luz verde para a demolição das torres que veio a acontecer 
a 14 de Outubro de 1999. Depois das torres serem abatidas, a Olshan iniciou um processo de reciclagem. Durou mais de oito 
semanas para cortar a torre em pedaços que pudessem ser manejáveis e posteriormente transportados para um edifício situado em 
Port Canaveral, onde foram recicladas. 


Actualmente o SLC-41 é um dos mais sofisticados existentes no planeta e representa a maior alteração na filosofia da indústria de 
foguetões dos Estados Unidos nos últimos anos. O SLC-41 foi transformado na primeira “clean pad” a ser utilizada pelos 
americanos. Este conceito passa por montar o foguetão num edifício de montagem em vez de se montar o lançador por estágios na 
própria plataforma de lançamento como se fazia desde os primórdios do programa espacial americano. Sendo montado no edifício de 
montagem, o lançador é posteriormente transportado para a plataforma de lançamento algumas horas antes da ignição. A “clean 
pad” significa também que a utilização de grandes torres de serviço na plataforma de lançamento deixam de ser necessárias. Da 
mesma forma, o espaço de tempo gasto na preparação dos lançadores fica mais reduzido e deixam de existir problemas relacionados 
com as convencionais plataformas de lançamento que podem atrasar o início de uma missão por vários meses. 





O centro nevrálgico do SLC-41 é o denominado Atlas-V Spaceflight Operations Center (ASOC), combinando num só lugar o que 
anteriormente estava espalhado por diversos locais. O edifício onde está localizado o ASOC era anteriormente utilizado para 
processar os propulsores laterais de combustível sólido utilizados pelo Titan-IV, sendo completamente reformulado e expandido pela 
Lockheed. Situado a 6,6 km da plataforma de lançamento, é neste edifício multiusos para onde o estágio Atlas-V e o estágio superior 
Centaur são transportados logo após a chagada ao Cabo Canaveral e vindos das oficinas em Denver, Colorado. Aí, os técnicos da 
Lockheed podem realizar vários testes nos estágios e depois armazená-los temporariamente até ser altura de serem transportados para 
o edifício de montagem para serem preparados para o lançamento. No interior do ASOC também está situado o centro de controlo de 
lançamento que alberga os técnicos oficiais da missão, as equipas de engenheiros da Lockheed, chentes e os técnicos que controlam 
a contagem decrescente. 


O centro de controlo possui doze consolas de controlo no primeiro andar destinadas à equipa que dirige o lançamento. Entre estas 
consolas encontra-se a posição do Director de Lançamento, do Assistente do Director do Lançamento, as posições de controlo e 
monitorização dos propolentes do Atlas e do Centaur, a posição do controlo de voo e de sistemas eléctricos do lançador, a posição de 
controlo do software no solo, a posição de controlo das instalações eléctricas, posição de controlo ambiental, de segurança e do 
monitor que controla os limites de emergência que podem ser atingidos. Ainda no primeiro andar do edifício existem duas salas, 
situadas à direita da equipa que controla o lançamento, onde está localizada a rede de informática do computador principal e uma 
estação de controlo operacional por satélite. 


No segundo andar do edifício existem três salas que albergam a equipa de engenheiros responsáveis pelo lançador, a equipa que 
controla a carga transportada e a equipa principal de directores do lançamento. E nesta sala que se toma a decisão final de lançar ou 
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não lançar o Atlas-V. Ainda neste piso existem duas salas com lugares sentados e pontos de observação para engenheiros e clientes 


observarem o decorrer da contagem decrescente e do lançamento. 


A parede frontal da sala do centro de controlo está equipada com vários relógios, mostradores da contagem regressiva, emblemas e 
um ecrã de vídeo que mostra várias imagens da plataforma de lançamento recolhidas de diferentes ângulos, além de vários gráficos 








de diferentes dados. 


Sendo controlados a partir do ASOC, o 
Atlas-V é montado no interior do VIF 
(Vertical Integration Facility). Este 
edifício, que começou a ser construído 
em Janeiro de 1999, tem uma altura 
máxima de 90 metros e está localizado a 
550 metros da plataforma de 
lançamento. No seu interior está situado 
um guindaste de 60 t com uma 
capacidade de levantar os diferentes 
segmentos do Atlas-V e colocá-los na 
plataforma móvel de lançamento. Após a 
verificação dos diferentes estágios no 
ASOC, estes são transportados na 
horizontal para o VIF. O CCB segue em 
primeiro lugar, seguido pela secção 
cilíndrica que compõe o inter-estágio e 
do estágio Centaur. A última peça deste 
lego é a secção “boat-tai”. As missões 
futuras serão também aqui colocados os 
propulsores lateras de combustível 
sólido. 


Após a montagem, o lançador passa por 
mais uma série de testes antes da carga a 
transportar ser entregue no VIF para 
montagem. O satélite é processado e 
abastecido do seu combustível de 
manobra num local separado do VIF e 
que tanto pode ser as instalações 
comerciais da Astrotech localizadas em 
Titusville, a 35 km de distância, ou 
então num edificio governamental caso 
se tratem de cargas militares ou da 
NASA. Após o processamento o satélite 
é colocado no interior de um contentor 
de segurança e protecção antes de deixar 
o e edifício de processamento e de 
iniciar a sua viagem até ao SLC-41. No 
SLC-41 é levantado até ao nível 
superior do estágio Centaur e colocado 
no seu topo. Segue-se um teste IST 


(Integration Systems Test) entre o foguetão lançador e a sua carga para confirmar uma boa ligação entre os dois e que ambos estão 


prontos para o lançamento. Segue-se o transporte até à plataforma de lançamento. 


O VIF foi construído de forma a suportar ventos de furacão até uma velocidade de 225 km/h. Possui várias plataformas móveis que 
possibilitam o acesso às diferentes zonas do foguetão e está equipado com uma porta reforçada com uma largura de 12,5 metros e 
uma altura de 84 metros que se recolhe na vertical, permitindo o transporte dos vários estágios do Atlas-V para o interior do edifício 
e a posterior saída do lançador para a plataforma de lançamento. Na construção do VIF foram utilizados 200 camiões de cimento 
(que equivaleram a 1.376 m” de cimento) para a construção das suas fundações e 3.250 t de aço para a construção das suas paredes. 
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Plataforma 
Lançamento 


2009-057 18-Out-09 401 AV-017  Vandenberg AFB SLC-3E 


Lançamento Data Veículo Missão Local Lançamento Carga 


USA-210 'DMSP-5D3-18' 
(35951 2009-0574) 
Intelsat-14 
(36097 2009-0644) 
SDO 
(36395 2010-0054) 
USA-212 'X37B OTV-1' 
(36514 2010-0154) 
USA-214 'AEHF-1' 
(36868 2010-0394) 
USA-215 'NROL-41' 
(37162 2010-0464) 
USA-226 'X-37B OTV-2 FLT+' 
(37377 2011-0104) 
USA-229 *NRO L-34 'Odin'! 
(37386 2011-0144) 
USA-229 deb 
(37391 2011-014B) 
USA-230 'SBIRS-GEO 1º 
(37481 2011-0194) 
Juno 
(37773 2011-0404) 


Esta tabela mostra os últimos dez lançamentos levados a cabo pelo foguetão Atlas-V. Tabela: Rui C. Barbosa. 


Preparativos e lançamento da Juno 


2009-064 23-Nov-09 431 AV-024 Cabo Canaveral SLC-41 
2010-005 11-Fev-10 401 AV-021 Cabo Canaveral SLC-41 
2010-015 22-Abr-10 501 AV-012 Cabo Canaveral SLC-41 
2010-039 14-Ago-10 531 AV-019 Cabo Canaveral SLC-41 
2010-046 21-Set-10 501 AV-025  Vandenberg AFB SLC-3E 


2011-010 5-Mar-ll 501 AV-026 Cabo Canaveral SLC-41 


2011-014 15-Abr-11 AV-027  Vandenberg AFB 


2011-019 AV-022 Cabo Canaveral 


2011-040 AV-029 Cabo Canaveral 





A sonda Juno chegou ao Centro Espacial Kennedy às 005SUTC do dia 9 de Abril sendo transportada a bordo de um avião de carga 
C-17 da Força Aérea dos Estados Unidos. A sonda havia sido enviada a partir das instalações da Lockheed Martin Space Systems, 
Denver — Colorado. Depois da aterragem o contentor contendo a Juno foi retirado do interior do avião de transporte e levado para as 
instalações de processamento de carga Astrotech localizadas perto do centro espacial. Ainda nesse dia seria colocada na baía de 
processamento principal e a cobertura de protecção removida. 


A 11 de Junho a sonda era colocada numa plataforma de teste e de processamento e rodada da posição vertical para a posição 
horizontal, para assim se dar início aos testes eléctricos. A 20 de Agosto tiveram início os trabalhos de instalação das antenas de 
transmissão de dados, incluindo a antena de alto ganho. De seguida foram realizados os testes funcionais aos diversos instrumentos 
da Juno. 


A instalação do Plasma Waves Instrument (WAVES) ocorreu na última semana de Abril sendo levado a cabo um teste de abertura 
do instrumento a 1 de Maio. De seguida, e durante a primeira semana do Maio, foram realizados testes de comunicações com a Deep 
Space Network e com as suas estações de rastreio associadas. Seguiu-se um teste de verificação do sistema de cruzeiro e um teste de 
verificação do sistema de inserção orbital em torno de Júpiter. 


A 13 de Maio os especialistas da Lockheed Martin procederam à instalação dos painéis solares n.º 2 e n.º 3. Este último foi colocado 
em posição funcional a 16 de Maio para a realização de um teste de iluminação a 17 de Maio. O painel solar n.º 1 juntamente com o 
seu magnetómetro foi instalado a 21 de Maio, sendo realizado um teste de abertura a 23 de Maio. Neste mesmo dia foi realizado um 
teste de iluminação. No dia seguinte foi levado a cabo um teste funcional do magnetómetro. Finalizado este teste procedeu-se à 
colocação dos painéis solares na sua posição de lançamento. De seguida a sonda foi submetida a testes eléctricos no modo activo. 


O estágio Atlas do foguetão lançador Atlas-V/551 (AV-029) chegou a bordo de um avião de transporte de carga Antonov An-120 
“Ruslan” à Estação da Força Aérea do Cabo Canaveral ao final da tarde do dia 23 de Maio. Na manhã seguida foi removido do 
interior do avião e transportado para as instalações do Atlas Spaceflight Operations Center (ASOC), dando-se de seguida início ao 
seu processamento. Por seu lado o estágio Centaur chegou ao Cabo Canaveral a 25 de Maio e foi também transportado para o 
edifício ASOC no dia seguinte. 


A secção de propulsão e os módulos de propulsão da Juno foram submetidos a testes funcionais a 13 de Junho e o instrumento 
Advanced Stellar Compass da Juno foi submetido a um teste funcional a 17 de Junho. Por esta altura os especialistas já levavam a 
cabo os trabalhos de encerramento dos cobertores térmicos na sonda. 
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No Complexo de Lançamento 41 (SLC-41) o estágio Atlas foi elevado e colocado em posição na plataforma móvel de lançamento 
no interior do edificio Vertical Integration Facility (VIF) a 13 de Junho. O primeiro dos cinco propulsores laterais de combustível 
sólido foi acoplado ao primeiro estágio a 15 de Junho. 








No dia 22 de Junho iniciou-se o processo de instalação do software de voo no computador principal da Juno. Entretanto no 
complexo de lançamento o último dos cinco propulsores laterais de combustível sólido era instalado a 21 de Junho. 
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O estágio Centaur foi transportado para o complexo de lançamento e integrado com o primeiro estágio do lançador a 24 de Junho. 
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Na primeira semana de Julho a sonda Juno era abastecida com os propolentes necessários para as suas manobras orbitais e 
correcções de trajectória ao longo da missão. Entretanto no complexo de lançamento era iniciado a 5 de Julho um teste do lançador 
na sua configuração de lançamento. A 12 de Julho era realizado o denominado Combined Systems Test que consistiu num teste 
eléctrico do foguetão. 


A sonda Juno transporta dois instrumentos redundantes, os Flux Gate Magnetometer, destinados a medir o campo magnético de 
Júpiter. Em finais de Junho, testes laboratoriais a sistemas de aquecimento semelhantes aos que são transportados a bordo da Juno e 
que têm como função manter os instrumentos quentes, indicaram uma pequena probabilidade de que as ligações de alguns sistemas 
de cabos eléctricos associados poderiam não operar como seria de esperar. Como medida de precaução, a NASA decidiu 
inspeccionar nos dias 16 e 17 de Julho a qualidade dos elementos de aquecimento da sonda, e caso fosse necessário, proceder à 
reparação das juntas de soldagem que ligavam os cabos aos dispositivos para assim garantir o sucesso da missão. 
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A Juno foi colocada no interior da carenagem de protecção a 18 de Julho, sendo colocada no transportador de carga a 22 de Julho. 
No dia 18 de Julho o foguetão lançador Atlas-V/551 (AV-029) foi transportado do VIF para a plataforma de lançamento e no dia 
seguinte foi abastecido para a realização do denominado Wet Dress Rehearsal nesse mesmo dia. O lançador foi totalmente 
abastecido com oxigénio líquido, hidrogénio líquido e querosene RP-1 altamente refinado, para a realização do teste. Este teste 
envolve também a realização de uma contagem decrescente simulada. A 20 de Julho o veículo era transportado de volta para o 
edifício de integração e montagem. 


= it o 





Na noite de 26 para 27 de Julho a Juno era transportada desde as instalações Astrotech perto do Centro Espacial Kennedy para o 
complexo de lançamento SLC-41 em Cabo Canaveral. Pelas 1442UTC era oficialmente declarada no topo do seu foguetão lançador. 
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No dia 28 era realizado o teste On-Pad Functional Test, que serviu para verificar o estado da sonda. Neste mesmo dia era realizado o 
Integrated Systems Test, que verificou as ligações entre a sonda e o seu foguetão lançador. 
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A 29 de Julho foi realizada a Flight Readiness Review que verificou todos os preparativos para o lançamento, com todos os trabalhos 
a serem aprovados para se proceder para o lançamento a 5 de Agosto. No dia 3 de Agosto ocorreu uma reunião de preparação final 
(Launch Readiness Review). No final desta reunião foi dada luz verde para a continuação dos preparativos para o lançamento. 


Na manha do dia 4 de Agosto o foguetão 
lançador Atlas-V/551 (AV-029) com a 
sonda Juno era transportado para a 
plataforma de lançamento do complexo 
SLC-41 do Cabo Canaveral AFS, dando 
assim início aos preparativos finais para 
o lançamento. 


Pelas 1200UTC era estabelecido o 
perímetro de segurança em torno do 
complexo de lançamento ao mesmo 
tempo que a equipa de lançamento 
começava a configurar o sistema de água 
da plataforma de lançamento e a executar 
o sistema de banda €C que seria utilizado 
para seguir a ascensão do foguetão, e o 
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Mi | | 
4 E sistema de banda S para a transmissão de 
ES É x : 
o telemetria do lançador e das suas baterias 
LAN N internas. As 1212UTC terminava o teste 
ETA á 
[se Í ao sistema de orientação do lançador. 
| A Ny Às 1254UTC (T-2s) a contagem 
hs dy decrescente entrava numa paragem já 
“ NT programada de 30 minutos para 


proporcionar aos controladores uma 
margem de manobra para poderem 
resolver problemas técnicos ou actualizar 
alguma tarefa que entretanto se tenha 
atrasado no decorrer da contagem 
decrescente. Esta era retomada às 
1324UTC (T-2h). Nos minutos seguintes 
deu-se Início ao acondicionamento 
térmico da plataforma móvel de 
lançamento em preparação para o 
abastecimento criogénico. Com a área de 
armazenamento do oxigénio líquido para 
o estágio Centaur já pronta, preparou-se 
de seguida as condutas para a 
transferência do oxidante. O 
abastecimento teve início às 1336UTC. 
O oxigénio encontra-se a uma 
temperatura de -183ºC e no total foram 
bombeados 12.280 litros de oxigénio 
líquido para os tanques do Centaur. 
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Entretanto, pelas 1355UTC, iniciava-se o 
il acondicionamento térmico das condutas 
” a As de oxigénio líquido para o abastecimento 
dos tanques do primeiro estágio, sendo dada luz verde para se iniciar este processo. Este tanque tem uma capacidade de 215.223 
litros. Pelas 1358UTC era levado a cabo o acondicionamento térmico das condutas de abastecimento de hidrogénio líquido para o 


estágio Centaur. Este tanque tem uma capacidade de 55.854 litros. 





Os processos de abastecimento criogénico são levados a cabo em duas fases: a fase de enchimento rápido e a fase de enchimento 
lento. O abastecimento inicia-se na fase de enchimento lento e depois passa para a fase de enchimento rápido até atingir uma certa 
quantidade de propolente pré-determinada. A partir daqui, o enchimento é feito de forma lenta até atingir a quantidade necessária 
para a missão e para compensar a quantidade de propolente que se evapora de forma natural. 


A sequência de enchimento do motor principal do primeiro estágio era iniciada às 1508UTC e às 1510UTC eram finalizados os 
testes de pré-lançamento ao sistema de segurança do lançador. 
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A contagem decrescente entrava na sua última paragem prevista a T-4m (1520UTC). Esta paragem deveria ter tido uma duração de 
10 minutos, mas devido a leituras não prevista no sistema de purgas do estágio Centaur, a paragem foi prolongada por cinco minutos 
às 1526UTC e de novo por cinco minutos às 1530UTC. Este problema levaria ainda a mais duas extensões na paragem da contagem 
decrescente às 1535UTC (cinco minutos) e às 1539UTC (dez minutos). Quando os controladores determinaram que o problema 
registado não colocava qualquer preocupação para o lançamento e quando se preparavam para retomar a contagem decrescente, esta 
seria prolongada devido à presença de uma embarcação dentro dos limites da zona de segurança. 


A contagem decrescente só 
seria retomada às 1621UTC (T- 
4m). Entretanto a sonda Juno 
havia começado a receber 
energia a partir das suas 
baterias internas às 1616UTC. 
Os sistemas pirotécnicos no 
solo foram  activados às 
I621UTC (T-3m 50s) e às 
1622UTC eram encerradas as 
válvulas do sistema de 
abastecimento do tanque de 
oxigénio líquido do primeiro 
estágio, podendo assim iniciar- 
se a sua pressurização para O 
voo. A T-2m (1623UTC) os 
dois estágios do lançador 
começavam a utilizar as suas 
baterias internas para o 
fornecimento de energia e O 
sequenciador do lançamento foi 
iniciado a T-Im 55s 
(1623UTC). Pouco depois, a T-Im 45s, eram encerradas as válvulas do sistema de abastecimento dos tanques criogénicos do estágio 
Centaur. O sistema de segurança foi armado a T-Im 30s (1623UTC). 





Com tudo pronto para o lançamento, este teria lugar às 1625:00,146UTC. 
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A T+15s (1625:15SUTC) o lançador executava uma manobra que o colocava no azimute de voo e o preparava para a fase mais 
dinâmica do voo. A T+40s (1625:40UTC) o motor principal do primeiro estágio diminuía a sua potência para assim diminuir o 
efeito das forças dinâmicas no veículo à medida que percorria as zonas mais densas da atmosfera, atingindo a velocidade de Mach 1 
às 1625:45UTC (T+45s). O período de máxima pressão dinâmica (MaxQ) era atingido a T+50s (1625:50UTC). O final da queima 
dos propulsores laterais de combustível sólido ocorreu às 1626:34UTC, mas a sua separação só ocorreria às 1626:48UTC numa 
altura em que a pressão dinâmica permitiu uma separação em segurança. A T+Im 40s (1626:40UTC) o motor do primeiro estágio 
havia voltado à sua potência máxima. A separação da carenagem de protecção ocorria a T+3m 38s (1628:38UTC) ao mesmo tempo 
que se separava o dispositivo Forward Load Reactor que é uma estrutura anelar no estágio Centaur para suporte da carenagem. 


O final da queima do primeiro estágio (BECO — Booster Engine CutOff) ocorreu às 1629:32UTC (T+4m 32s) e a separação tinha 
lugar oito segundos mais tarde com o estágio a ser impulsionado por retro-foguetões, separando-o do estágio Centaur. A primeira 
ignição do estágio Centaur tinha lugar às 1629:52UTC (T+4m 52s), terminando (MECO-1 — Main Engine CutOff-1) às 1635:49UTC 
(T+10m 49s). O conjunto estava então colocado numa órbita preliminar com um apogeu a 226 km de altitude, perigeu a 194 km de 
altitude e inclinação orbital de 28,8º. 
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A segunda ignição do estágio Centaur teria início às 1705:47UTC (T+40m 47s) e colocaria a sonda Juno numa trajectória 
hiperbólica para deixar a órbita terrestre. Esta queima terminaria às 1714:59UTC (T+49m 59s). A separação entre a sonda Juno e o 
estágio Centaur teria lugar às 1718:14UTC (T+53m 14s). A sonda estabelecia contacto com o centro de controlo terrestre poucos 
minutos mais tarde e todos os seus sistemas estavam a funcionar em perfeitas condições para a sua viagem até Júpiter com os painéis 
solares a serem abertos sem qualquer problema. 
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Na altura do lançamento o planeta Júpiter encontrava-se a uma distância de 716.000.000 km da Terra. A sonda irá voltar à 
vizinhança da Terra a 9 de Outubro de 2013 para uma manobra de assistência gravitacional depois de viajar 1.600.000.000 km. 
Nesta manobra a sonda passará a uma distância minima de 500 km da superficie terrestre. 


A Juno deverá chegar a Júpiter a 4 de Julho de 2016 quando o planeta estiver a uma distância de 869.000.000 km da Terra e depois 
de percorrer 2.800.000.000 km desde o lançamento. A sua missão deverá terminar a 16 de Outubro de 2017. 


As diferentes fases de voo da Juno 


A viagem (ou trajectória) da Juno para Júpiter consiste de cinco fases distintas ao longo de cinco anos e de uma volta e meia em 
torno do Sol. Existem quatro fases de cruzeiro: Cruzeiro Interior 1 (61 dias), Cruzeiro Interior 2 (598 dias), Cruzeiro Interior 3 (161 
dias) e o Cruzeiro Longo (791 dias). 


Durante a fase de cruzeiro a sonda será usualmente orientada para que a sua antena de alto ganho esteja sempre voltada para a Terra. 
Porém, na altura em que se encontrar mais perto do Sol existem requisitos a nível térmico e de energia que não permitem que a 
sonda aponte a antena para a Terra. Nestas alturas a sonda está apontada para lá do Sol para que os requisitos térmicos sejam 
atingidos. 


A fase de Cruzeiro Interior 1 inicia-se a L+1 até L+63 dias e é caracterizada por uma verificação inicial da sonda e dos seus 
instrumentos, pela abertura da antena de alto ganho, pela primeira manobra de correcção de trajectória e pela localização da sonda 
para que esteja apontada para a Terra. 


A fase de Cruzeiro Interior 2 decorre de L+63 até L+661 dias e é nesta fase que terão lugar as duas manobras da missão em espaço 
profundo e antes da manobra de assistência gravitacional na Terra. Outras actividades durante esta fase incluem a calibração e 
alinhamentos associados com a utilização pela primeira vez da antena de alto ganho. Os instrumentos da Juno serão novamente 
verificados. 


A fase de Cruzeiro Interior 3 decorre de L+661 até L+822 dias. Durante este período, a equipa de controlo da Juno estará focada na 
realização das manobras necessárias bem como nas operações integradas para a aproximação à Terra. 


O encontro coma Terra ocorre na altura em que a sonda está a completar uma órbita em torno do Sol. Esta manobra irá aumentar a 
velocidade da sonda em cerca de 7,3 km/s, colocando-a na sua trajectória final para Júpiter. Durante esta manobra, a Juno irá passar 
por detrás da Terra vista do Sol, causando um intervalo durante o qual a Terra bloqueia os raios solares, impedindo-os de atingirem 
os seus painéis solares. O tempo de eclipse deverá ter uma duração de 20 minutos e representa a única fase na qual a sonda não irá 
receber luz solar. 


Três correcções de trajectória estão planeadas antes e depois da passagem pela Terra para refinar a trajectória da sonda. 


A fase de Cruzeiro Longo tem lugar entre L+822 dias até ao Início da aproximação a Júpiter a L+1613 dias. Durante a fase final do 
Cruzeiro Longo, que irá durante 26 meses, a equipa da Juno será equipada para as actividades e operações em torno do planeta. 


A fase de aproximação a Júpiter corresponde aos seis meses finais de cruzeiro (178 dias) antes da inserção orbital. Esta fase termina 
a quatro dias da inserção orbital que representa o início da sequência crítica que irá resultar numa órbita em torno do planeta. Esta 
fase é caracterizada pela verificação dos instrumentos bem como pelas observações científicas iniciais de Júpiter. As calibrações e as 
operações científicas realizadas nesta fase serão utilizadas para validar a performance dos instrumentos no ambiente de Júpiter, testar 
os terminais de processamento de dados, e preparar a equipa de controlo para as operações científicas a serem iniciadas na Orbita 3. 


Terminada a fase de aproximação a missão vai entrar na fase de inserção orbital em torno do planeta. Esta fase inicia-se quatro dias 
antes do início da manobra de inserção orbital e termina uma hora após o início da manobra de inserção. A inserção orbital em torno 
de Júpiter ocorre na máxima aproximação ao planeta e abranda a sonda o suficiente para que seja capturada pela gravidade de Júpiter 
numa órbita de 107 dias. A manobra de inserção orbital também define a geometria orbital para as futuras órbitas científicas de 11 
dias. 


A queima para a inserção orbital é levada a cabo pelo motor principal da sonda (sendo esta a terceira grande queima desta missão). 
A queima terá uma duração de 30 minutos e foi definida para ser levada a cabo à vista da Terra. Após a queima, a sonda estará numa 
órbita polar em torno de Júpiter. 


A fase seguinte é a fase de captura orbital. Esta fase inicia-se uma hora após a fase de inserção orbital e termina 18 horas antes da 
manobra de Redução de Período, 106 dias mais tarde. A órbita de captura de 107 dias fornece ganhos de propolente substanciais em 
relação a uma manobra de inserção orbital directa numa órbita de 11 dias. 


Uma manobra de finalização 7,6 dias após o início desta fase é levada a cabo para garantir o timing da grande queima na fase 
seguinte. Os instrumentos irão estar activos durante grande parte da órbita de captura e serão realizadas verificações de rotina e 
observações científicas. 


A órbita de captura é uma oportunidade para se obter uma valiosa experiência relacionada com as operações orbitais iniciais com a 
sonda e os seus instrumentos. A equipa de controladores planeia ter todos os instrumentos activos e a obtenção de dados terá início 
50 horas após a inserção orbital em torno de Júpiter. 
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Tal como as observações levadas a cabo na fase de aproximação, as calibrações e as observações científicas levadas a cabo durante a 
órbita de captura serão utilizadas para validar a performance dos instrumentos no ambiente de Júpiter. 


Durante a fase da manobra de redução de período a sonda Juno transita de uma órbita que demora 107 dias em torno do planeta para 
uma órbita que demora somente 11 dias. Esta fase inicia-se 18 horas antes da manobra e é concluída 11 horas após a finalização da 
manobra. A ignição que tem lugar durante esta manobra é uma queima com uma duração de 37 minutos e é maior do que aquela que 
terá sido levada a cabo na manobra de inserção orbital. A queima da manobra de redução de período é levada a cabo pelo motor 
principal (a quarta e última grande queima da missão). Não estão planeadas observações científicas durante esta fase. 


Após a fase da manobra de redução de período a missão entrará na denominada fase das Orbitas 1-2 que se inicia 11 horas após a 
manobra de redução de período — perto do início da primeira órbita de 11 horas. Esta fase termina 20 dias mais tarde com o início da 
primeira órbita científica da missão. 


Para além das calibrações e outros preparativos dos instrumentos para as órbitas científicas, os planos científicos da Orbita 2 
preliminar incluem: a realização de filmagens de detecção remota e medições da dinâmica atmosférica, observações da abundância 
da água, campos e partículas tais como as que estão planeadas para as órbitas científicas. 


A fase das órbitas científicas inclui a Órbita 3 até à 
| Orbita 33 e tem uma duração de 336 dias. Estão 
=" planeadas pequenas manobras de correcção orbital cerca 


132013 


Launch de quatro horas após cada conjunto de observações 
ú GEDEAE científicas a quando das aproximações máximas a 
inda B/5/2011 o | o 
a dpi Júpiter. Estas manobras preparam a longitude necessária 
E para as observações científicas na órbita seguinte. 


As órbitas polares altamente elípticas da Juno 


Orbitando Júpiter em torno dos seus pólos faz com que a 
Juno passe repetidamente sobre todas as latitudes. À 
medida que o planeta roda por baixo de si, toda a 
superfície pode ser coberta pelo conjunto de 
instrumentos da sonda. 


Para muitos dos instrumentos levarem a cabo o seu 
; | trabalho, a sonda tem de se aproximar de Júpiter mais do 
E » or uai que qualquer outra sonda anterior. Para evitar os mais 
DEM: = e oi altos níveis de radiação nas cinturas em torno de Júpiter, 
RISO & 9/3/2012 os navegadores da missão desenharam uma órbita 
pinos seio altamente alongada que se aproxima do gigante gasoso a 
partir do Norte. Voando em direcção a Sul, o ponto de 
maior aproximação de Júpiter será a cerca de 5.000 km 
acima das suas nuvens. À medida que Juno são sobre o 
pólo Sul, a sua órbita leva-a muito para além da órbita da 
lua Calisto. 


A órbita elíptica da Juno em torno de Júpiter tem outro 
benefício. Permite que os três paiméis solares da sonda 
sejam constantemente banhados pela luz solar. Isto é 
A muito importante dado que a quantidade de luz solar que 

JU chega a Júpiter é 25 vezes inferior à quantidade que 
Fado chega à Terra. Para manter operacionais os instrumentos 
= Tres e Os seus sistemas é necessário que os painéis solares 


Tilted ecliptic pole view, vernal equinox up; launch at tenha uma constante exposição à luz solar disponível. 


start of 8/5-26 launch period; 30-day tick marks Fase de saída de órbita 





Tal como todas as missões também a Juno chegará ao final da sua vida útil. A fase de saída de órbita ocorre durante a órbita final da 
missão. Esta fase de 5,5 dias inicia-se vários dias após a passagem científica da Orbita 33 e termina com o impacto em Júpiter na 
órbita seguinte. 


A manobra de saída de órbita foi desenhada para satisfazer os requisitos de protecção planetária da NASA e garante que a Juno não 
1rá impactar na lua Europa (bem como nas luas Ganimedes e Calisto). 


Pela Órbita 34, uma queima será levada a cabo, colocando a sonda numa trajectória que irá alterar o ponto de máxima aproximação 
para uma altitude que está abaixo dos topos das nuvens a 34º latitude Norte de Júpiter a 16 de Outubro de 2017. A sonda não foi 
desenhada para operar no interior da atmosfera e irá ser destruída pelas fortes pressões e fricções na atmosfera do gigante gasoso. 


Em Órbita — Vol.11 — N.º 115 / Setembro de 2011 37 


Em Órbita 


As missões históricas para Júpiter 


O planeta Júpiter já foi o destino final ou ponto de passagem de oito missões levadas a cabo pela agência espacial norte-americana 
ou em colaboração com outros países. 


Lançada às 0149UTC do dia 3 de Março de 1972 por um foguetão SLV-3C Centaur (AC-27) 
a partir do Complexo de Lançamento LC-36A do Cabo Canaveral AFS, a sonda Pioneer-10 
(05860 1972-0124), também designada Pioneer-F, foi a primeira a passar pela Cintura de 
Asteróides e depois pelas proximidades de Júpiter. A sua aproximação máxima foi de cerca 
de 200.000 km registada a 3 de Dezembro de 1973 e os cientistas ficaram surpreendidos 
pelos tremendos níveis de radiação suportados pela sonda. 


A Pioneer-11 (06421 1973-0194), também designada Pioneer-G, passou a 34.000 km de 
Júpiter a 2 de Dezembro de 1974. Foi lançada às 0211UTC do dia 6 de Abril de 1973 por um 
foguetão SLV-3D Centaur (AC-30) a partir do Complexo de Lançamento LC-36B do Cabo 
Canaveral AFS. A sonda estudou o campo magnético do planeta e a sua atmosfera, obtendo 
fotografias do planeta e de algumas das suas luas. 





A sonda Voyager-2 (10271 1977- 
0764) foi lançada às 1429:44UTC do 
dia 20 de Agosto de 1977 por um 
foguetão Titan-IIE (23E-7) / Cenatur 
D-1T (E-7) a partir do Complexo de 
Lançamento  LC-41] de Cabo 
Canaveral AFS. Passou por Júpiter a 
9 de Julho de 1979, estando nas suas 
proximidades entre 25 de Abril e 5 de 
Agosto. Obteve cerca de 18.000 
imagens do planeta e das suas luas. 


Lançada 16 dias após a Voyager-2, a 
Voyager-l (10321 1977-0844) foi 
colocada numa rápida trajectória em 
direcção a Júpiter, chegando quatro 
meses antes da Voyager-2, passando 
por Júpiter a 5 de Março de 1979 aiE = ba 
(estando nas suas proximidades entre 4 de Janeiro e 13 de Abril). A Ases 1 foi ncáda às 1256: OIUTC do dia 5 de Setembro de 
177 por um RIREUSO Titan-IIE (23E-6) / Cenatur D-1T Es 6) a partir do Complexo de Lançamento LC-41 do Cabo Canaveral 
sa AFS. Ao passar por Júpiter obteve cerca de 18.000 
imagens do planeta e das suas luas. 

















Teríamos de aguardar até finais dos anos 80 para ver 
uma nova missão para Júpiter, mas desta vez seria 
para orbitar o planeta. Lançada a bordo do vaivém 
espacial OV-104 Atlantis às 1653:40UTC do dia 18 
de Outubro de 1986, a Galileo (20298 1989-084B) foi 
a primeira sonda a penetrar na magnetosfera de 
Júpiter o tempo suficiente para identificar a sua 
estrutura global e investigar a dinâmica do campo 
magnético do planeta. Revelou que Júpiter possui um 
sistema de anéis e foi a primeira missão a libertar uma 
pequena sonda na atmosfera de um planeta exterior. 
Esta sonda foi libertada a 7 de Dezembro de 1995, um 
dia antes da Galileo entrar em órbita em torno de 
Júpiter. A missão da Galileo foi prolongada por três 
vezes para permitir o estudo das luas To, Europa, 


POPRPYPoOPSFURS RR 
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Ganimedes e Calisto. Para impedir a possibilidade de uma contaminação das 
luas de Júpiter, ao finalizar a sua terceira extensão da missão a Galileo foi 
deliberadamente enviada para a atmosfera do planeta, sendo destruída a 22 
de Setembro de 2003. 


Tendo por destino os pólos solares, a sonda Ulysses (20842 1990-090B) 
utilizou o forte campo gravitacional de Júpiter para alterar a sua trajectória. 
Lançada a bordo do vaivém espacial OV-103 Discovery às 1147:16UTC do 
dia 6 de Outubro de 1990, a Ulysses passaria por Júpiter a 8 de Fevereiro de 
1992. À medida que passava pelo planeta os seus instrumentos estudaram o 
seu campo magnético e os níveis de radiação. 





Seguiu-se a vez da missão Cassini-Huygens (25008 
1997-0614). A sua trajectória orbital para Saturno 
necessitou assistências gravitacionais dos planetas 
Vénus, Terra e Júpiter, por onde passou a 30 de 
Dezembro de 1990. O seu lançamento teve lugar às 
0843UTC do dia 15 de Outubro de 1997 e foi levado 
a cabo por um foguetão Titan-401B /Centaur (4B-33 
K-33 45E-13) a partir do ga de Lançamento LC-40 do Cabo Canaveral AFS. A equipa da missão cassimi utilizou este 
nt encontro com Júpiter para testar as operações e instrumentos das sondas. 





A sonda New Horions (28928 2006-0014) foi lançada às 1900UTC do dia 
19 de Janeiro de 2006 por um foguetão Atlas-5/551 (AV-010) a partir do 
Complexo de Lançamento SLC-41 do cabo Canaveral AFS. Esta sonda 
utilizou a forte gravidade de Júpiter para a colocar numa trajectória em 
direcção a Plutão. Iniciando as suas observações em Janeiro de 2007, a 
sonda estudou o planeta até Maio, tendo uma aproximação máxima ao 
planeta a 28 de Fevereiro. 
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Ariane-5ECA lança novos satélites de comunicações 


Após dois adiamentos devido a problemas técnicos e às más condições atmosféricas em Kourou, a Arianespace levou a cabo a sua 4º 
missão em 2011 colocando em órbita dois novos satélites de comunicações a 6 de Agosto de 2011. 


A carga da missão VA203 


A bordo do foguetão Ariane-SECA (VA203/L560) 
foram transportados os satélites Astra-IN e BSAT- 
3c/JCSAT-110R. O satélite foi construído pela EADS 
Ástrium e é baseado na plataforma Eurostar E3000. O 
contrato para a sua construção foi atribuído em Julho 
de 2008. O satélite está equipado com 52 repetidores 
em banda Ku e tinha uma massa de 5.325 kg no 
lançamento. O Astra-IN será operado pela empresa 
luxemburguesa SES-Astra, servindo principalmente os 
mercados alemão, francês e espanhol. Irá fornecer 
operações contínuas e uma capacidade sobressalente na 
sua localização de 19,2º Este longitude. O satélite é 
estabilizado nos seus três eixos espaciais. As suas 
dimensões são 6,5 x 2,8 x 3,2 metros tendo uma 
envergadura de 39,8 metros em órbita. O seu tempo de 
vida útil em órbita será de 15 anos. 





O satélite BSAT-3c/JCSAT-110R será operado em conjunto pelas empresas japonesas B-SAT Corporation e SKY Perfect JSAT 
Corporation. O contrato para a construção do BSAT-3c/JCSAT-110R foi atribuído em Dezembro de 2008 à empresa norte- 
americana Lockheed Martin Comercial Space Systems. O satélite é baseado na plataforma nd estando equipado com dois 
conjuntos de 12 repetidores em banda Ku. A sua massa 

no lançamento era de 2.910 kg e o seu tempo de vida 
útil será superior a 16 anos, operando a 110º longitude 
Este. O satélite é estabilizado nos seus três eixos 
espaciais e as suas dimensões são 5,3 x 2,0 x 1,9 
metros, tendo uma envergadura em órbita de 18,9 
metros. 


O Ariane-SECA 


O super lançador europeu Ariane-5SECA é um lançador 
a dois estágios, auxiliados por dois propulsores laterais 
a combustível sólido. O Ariane-SECA tem um peso 
bruto de 777.000 kg, podendo colocar 16.000 kg numa 
órbita a 405 km de altitude com uma inclinação de 
51,6º em relação ao equador terrestre ou então 10.500 
kg numa órbita de transferência para a órbita geossíncrona. No lançamento desenvolve 1.566.000 kgf. Tem um comprimento total de 
59,0 metros e o seu diâmetro base é de 5,4 metros. 





Os propulsores laterais de combustível sólido desenvolvem mais de 90% da força inicial no lançamento. Designados P241 (Ariane-5 
EAP “Etage Acceleration a Poudre”) cada propulsor tem um peso bruto de 278.330 kg, pesando 38.200 kg sem combustível e 
desenvolvendo 660.000 kgf no vácuo. O Tes é de 275 s (Iles-nm de 250 s) e o Tq é de 130s. Os propulsores laterais têm um 
comprimento de 31,6 metros e um diâmetro de 3,05 metros. Estão equipados com um motor P241 que consome combustível sólido 
constituído por uma mistura de 68% de perclorato de amónia (oxidante), 18% de alumínio (combustível) e 145 polibutadieno 
(substância aglutinante). 
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Cada propulsor é composto por três segmentos. 
O segmento inferior tem um comprimento de 
11,1 metros e está abastecido com 106,7 t de 
propolente; o segmento central tem um 
comprimento de 10,17 metros e está abastecido 
107,4 t de propolente, finalmente o segmento 
superior (ou frontal) tem um comprimento de 
3,5 metros e está abastecido com 23,4 t de 
propolente. Sobre o segmento superior está 
localizada uma ogiva com um sistema de 
controlo. O processo de ignição é iniciado por 
meios pirotécnicos (assim que o motor 
criogênico Vulcan do primeiro estágio 
estabiliza a sua ignição) e o propolente sólido 
queima a uma velocidade radial na ordem dos 
7,4 mm/s (a queima é realizada de dentro para 
fora). O controlo de voo é feito através da 
tubeira móvel do propulsor que é conduzida 
actuadores controlados hidraulicamente. 


O primeiro estágio do foguetão Ariane-SECA, 
denominado H173 (EPC “Etage Principal 
Cryotechnique”), tem um comprimento de 30,5 
metros e um diâmetro de 5,46 metros. Tem um 
peso bruto de 186.000 kg e um peso sem 
combustível de 12.700 kg. No lançamento 
desenvolve 113.600 kgf (vácuo), com um Tes 
de 434 s (Ies-nm de 335 s) e um Tq de 650 s. 
O seu motor criogénico Vulcain-2 (com um 
peso de 1.800 kg, diâmetro de 2,1 metros e 
comprimento de 3,5 metros) é capaz de 
desenvolver 132.563 kgfno vácuo, com um Tes 
440 s e um Tg de 605 s. Tal como o Vulcan, 
utilizado no primeiro estágio do Ariane-56, o 
Vulcain-2 consome LOX e LH,. O Vulcain-2 é 
desenvolvido pela Snecma. 


O H173 é capaz de transportar mais 15.200 kg 
de propolente devido a modificações feitas no 
tanque de oxigénio líquido. Na parte superior 
do H173 encontra-se a secção de equipamento 
VEB (Vehicle Equipment Bay) do Ariane- 


SECA onde são transportados os sistemas eléctricos básicos, sistemas de orientação e telemetria, e o sistema de controlo de atitude. 
A secção de equipamento é desenvolvida pela Astrium SAS e tem uma altura de 1,13 metros e um peso de 950 kg. 
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Lançamento Missão Veículo lançador Rae Hora Satélites 


Lançamento 
q NSS-12 (36032 2009-0584) 
2009-058 V192 L550 29-Out-09 20:00:00 Thor-6 (36033 2009-058B) 
ASTRA-3B (36581 2010-0214) 
COMSATBw-2 (36582 2010-021B) 
COMS- (36744 2010-0324) 
Arabsat-5A (36745 2010-033B) 
Nilesat-201 (36830 2010-0374) 
Rascom-QAF 1R (36831 2010-037B) 
Eutelsat-W3B (37206 2010-0564) 
BSAT-3b (37207 2010-056B) 
Hylas-1 (37237 2010-0654) 
Intelsat-17 (37238 2010-065B) 
Hispasat-1E (37264 2010-0704) 
Koreasat-6 (37265 2010-070B) 
YahSat-1A (37392 2011-0124) 
Intelsat New Dawn (373932011-011B) 
GSAT-3 “Insat-4G” (37605 2011-0224) 
ST-2 (37606 2011-022B) 
Astra-1N (37775 2011-0414) 
BSAT-3c/JCSAT-110R (37776 2011-041B) 


2010-021 V194 L551 21-Mai-10 22:01:00 


2010-032 V195 L552 26-Jun-l0 21:41:00 


2010-037 V196 L554 4-Ago-10 20:59:00 


2010-056 V197 L555 28-Out-10 21:51:00 
2010-065 V198 L556 26-Nov-10 18:39:00 
2010-070 V199 L557 29-Dez-10 21:27:00 
2011-012 VA201 L558 30-Mar-11 21:37:00 
2011-022  VA202 L559 20-Mai-l1 20:37:00 


2011-041  VA203 L560 6-Ago-11 22:53:30 





Caracteristicas do veículo L560 


A missão VA203 foi o 59º lançamento do foguetão Ariane-5 e o 4º em 2011. Este foi o 4º 
Ariane-5 da fase de produção PB que foi assinado em Março de 2009 para garantir a 
continuidade dos serviços de lançamento após a finalização da fase de produção PA que foi 
constituída por 30 veículos. A fase de produção PB será composta por 35 Ariane-SECA e 
cobre o período de 2010 a 2016. Consequentemente, o lançador L560 é o 34º lançador a ser 
entregue à Arianespace, integrado e verificado sob a responsabilidade da Astrium. 


Na sua configuração dupla e utilizando o sistema Sylda-5 “A” (Sylda-5 n.º 46-A) e uma 
carenagem longa (construída pela RUAG Aerospace) com uma altura total de 177 metros e um 
diâmetro de 5,4 metros, o satélite Astra-IN ocupou a posição superior colocado sobre um 
adaptador PAS 1194€C Variante A (desenvolvido pela CASA) e o satélite BSAT-3c/JCSAT- 
HOR a posição inferior colocado sobre um adaptador PAS 1194 C (desenvolvido pela 
CASA). A carenagem estava protegida pelo novo produto FAP (Fairing Acoustic 
Protection), que é utilizado desde a missão V175 (veículo L534). 
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A missão VA203 


O principal objectivo da missão VA203 era o de colocar os satélites Astra-IN e BSAT-3c/JCSAT-110R numa órbita de transferência 
para a órbita geossincrona com um apogeu a 35.786 km de altitude, perigeu a 250 km de altitude, inclinação orbital de 2,5º, 
argumento do perigeu de 178º e longitude do nodo ascendente de -122,7º. 


Tendo em conta os adaptadores de carga e a 

estrutura Sylda-5, a performance total requerida 
Apogeu do lançador para a órbita descrita era de 9.090 kg. 
De recordar que a máxima performance 
conseguida pelo Ariane-SECA é de cerca de 
10.000 kg, performance esta que foi atingida na 
missão VA201 a 22 de Abril de 2011 com o 
na veículo L558 para uma órbita standard com uma 
Orbita GTO específica inclinação de 6º. 








Direcção do movimento 
do satélite | 


Plano equatorial 






E ai Isto também demonstra a capacidade do lançador 
em termos de massa de carga. Parte da margem 
de performance é utilizada para reduzir a 
Injecção | inclinação da órbita alvo. 


Fases de voo 


Tomando Hç, como a referência 
temporal básica (ls antes da 
abertura da válvula de hidrogênio 
na câmara de combustão do 
motor Vulcan do primeiro estágio 
EPC), a ignição do Vulcam 
ocorre a Hç+2,7s. A confirmação 
da operação normal do Vulcan 
autoriza a ignição dos dois 





propulsores laterais de 

combustível sólido (EAP) a 
1 - Ignição EAP Ho+7,05s, levando ao 
2 - Separação EAP lançamento. 


3 - Separação da Carenagem 


4 - Separação EPC A massa no lançamento é de 
5 - Queda EPC 


6 - Injecção orbital pelo ESC-A aa de 715.000 kg e a força 
7. Fases SCAR inicial é de 13.000 kN (dos quais 
90% é originada pelos EAP). 





Após uma ascensão vertical de 5s 
para permitir que o lançador 
deixe o complexo ELAS, 
incluindo, em particular, os pilões 
eléctricos, o foguetão executa uma operação de inclinação no plano da trajectória, seguindo-se uma operação de rotação cinco 
segundos mais tarde para posicionar o plano dos EAP perpendicularmente ao plano da trajectória. O ângulo de azimute de 
lançamento foi de 93º em relação a Norte. 





A fase de voo dos EAP continua a um ângulo de incidência nulo ao longo do voo atmosférico e até à separação dos propulsores 
laterais. O propósito destas operações é o de optimizar a trajectória e assim maximizar a performance, obter uma ligação rádio 
satisfatória com as estações no solo, e cumprir as cargas estruturais e limites de controlo de atitude. 


A sequência de separação dos EAP é iniciada quando um limite de aceleração é detectado, quando o nível de força do propolente 
sólido baixa. A separação ocorre no segundo imediato. Este é o tempo de referência H,, e ocorre a cerca de Hç+140s a uma altitude 
de 68,7 km e a uma velocidade relativa de 2,003 m/s. 


No resto do voo na fase EPC, o veículo segue uma regra de altitude controlada em tempo real pelo computador de bordo tendo por 
base informações recebidas pela unidade de navegação. Esta regra optimiza a trajectória ao minimizar o tempo de queima e 
consequentemente o consumo de propolente. 


* Este valor é em relação a um eixo fixo (H, — 3s) e passando pelo complexo de lançamento ELA3. O H, é a referência temporal 
básica (1 s antes da válvula de hidrogénio da câmara de combustão do motor Vulcam ser aberta). A ignição do Vulcan ocorre a Ho + 
Ze 
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A carenagem de protecção é separada durante a fase de voo EPC logo que os níveis de fluxo aerodinâmico são suficientemente 
baixos para não terem impacto na carga. Para a missão VA203, a separação da carenagem ocorreu a uma altitude de 110 km, 192 
segundos após o lançamento. 


A fase de propulsão EPC tem como objectivo uma órbita predeterminada estabelecida em relação a requisitos de segurança e à 
necessidade de controlar a operação quando o EPC cai de volta para a Terra no Oceano Atlântico. 


O final da queima do motor Vulcain ocorre quando são atingidas as seguintes características orbitais: apogeu a 187,8 km de altitude, 
perigeu a -1.028,8 km de altitude, inclinação orbital de 6,79º, argumento do perigeu de -37,9º e longitude do nodo ascendente de - 
121,8º. Este é o tempo de referência H; e ocorre a Hç+532,2s. 


O estágio criogénico principal cai então para o Atlântico após a separação, destruindo-se numa reentrada atmosférica a uma altitude 
entre os 80 km e os 60 km devido às cargas geradas pelo atrito. O estágio deve ser despressurizado para evitar o risco de explosão 
devido ao sobreaquecimento do hidrogénio residual. Uma válvula lateral do tanque de hidrogénio, actuada por um temporizador que 
é activado pela separação do EPC, é utilizada para este propósito. Esta força lateral é também utilizada para fazer com que o EPC 
entre numa rotação, reduzindo assim a dispersão dos detritos originados na reentrada. O ângulo de reentrada do estágio criogénico é 
de -2,9º e a longitude do ponto de impacto é registada a 5,0º O. 


O voo do ESC-A tem uma duração de cerca de 16 minutos. Esta fase de voo é finalizada por um comendo enviado pelo OBC, 
quando o computador estima, a partir de dados calculados pela unidade de orientação inercial, que a órbita alvo foi atingida. Esta é a 
referência temporal H; e ocorre a H,+1.498,1s. 


O propósito da fase balística seguinte é o de: a) orientar o conjunto na direcção requerida para a separação dos dois satélites e na 
direcção necessária para a separação do adaptador Sylda-5; b) estabilização nos três eixos espaciais antes da separação do Astra-IN 
e da Sylda-5; c) colocar o conjunto numa lenta rotação antes da separação do satélite BSAT-3c/JCSAT-110R; d) separação dos 
satélites Astra-IN e BSAT-3c/JCSAT-110R, além do adaptador Sylda-5: e) rotação final do conjunto a 45º/s; e f) despressurização 
do estágio ESC-A (tanques de oxigénio líquido e hidrogénio líquido), precedida de uma fase de despressurização que envolve a 
abertura simultânea de oito escapes SCAR, Estas operações contribuam para a gestão a curto e médio prazo da distância mútua dos 
objectos em órbita. 


A fase balística da missão é composta por 25 fases elementares descritas a seguir. Estas incluem a separação do Astra-IN (fase 4), a 
separação da Sylda-5 (fase 10) e a separação do BSAT-3c/JCSAT-110R (fase 13). 


Fase 1 Fase 2 Fase 3 Fase 4 
Controlo da velocidade de translação Diminuição da rotação Orientação Separação 
Duração: 3,000s Duração: 5, 000 Duração: 120,00 Duração: TO, ODOs 





LOX fechado durante 35s 
LOX fechado LOX fechado Depois aberto por 305 LOX fechado 
Depois novamente fechado 
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Fase 9 Fase 12 
Orientação Lenta rotação até 0,6º/5 
Duração: 100,000s Duração: 20,000s 


LOX fechado LOX fechado | LOX fechado durante 30s e aberto depois 
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Fase 17 
Orientação Orientação Rotação a 45,0º/5 Pré-despressurização LHZ 
Duração 20,000s Duração B0,000s Duração 105,000s Duração 230,000s 





Fase 18 Fase 19 Fase 20 


A missão VA203 


Integração 
ari adês pace | A campanha para o lançamento da missão VA203 teve Início a 9 de 
ervbeir Es uti Maio de 2011 tendo sido no mesmo dia iniciado o processo de 


integração do foguetão Ariane-SECA (L560) com a colocação do 
estágio EPC na plataforma móvel de lançamento no interior do 
edifício BIL (Basic Integration Building), após a sua 
despressurização. Neste mesmo dia e no dia seguinte procedeu-se à 
transferência dos dois propulsores laterais de combustível sólido 
EAP, sendo integrados no EPC a 11 de Maio. O sistema compósito 
superior foi despressurizado e colocado em posição a 13 de Maio. 


A 19 de Maio chegava a Kourou o satélite Astra-IN, iniciando-se 
logo de seguida a sua campanha de preparação para o lançamento 
do edifício S5SC. Ainda neste dia tinha lugar o “Launcher Syntesis 
Control”, no qual se faz um controlo de qualidade do lançador. O 
satélite BSAT-3c/JCSAT-110R chegava a Kourou no dia 30 de 
Maio, sendo também transferido para o edificio S5C. 


O Ariane-SECA (L560) é entregue à Arianespace a 9 de Junho, 
sendo transferido do BIL para o FAB (Final Assembly Building) a 
14 de Junho. 


As operações de abastecimento do satélite Astra-IN decorreram 
entre 3 e 9 de Junho enquanto que as operações de abastecimento 
do BSAT-3c/JCSAT-110R decorreram entre 14 e 17 de Junho. 
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No dia 18 de Junho o satélite Astra-1N é colocado no seu adaptador 
com o conjunto a ser transferido para o BAF a 20 de Junho e 
integrado no Sylda no dia seguinte. Por seu lado, o BSAT- 





€ k pi a é 3c/JCSAT-110R é montado no seu adaptador a 20 de Junho e é 
oa Fa | e == cre transferido para o BAF a 22 de Junho. A integração do lançador 


ocorre no dia seguinte. 


A integração da carenagem com o adaptador Sylda ocorre a 22 de Junho e a 24 de Junho ocorre a integração do Astra-1N juntamente 
com o Sylda e a carenagem no lançador. Um ensaio geral do lançamento ocorreu a 27 de Junho. O Flight Readiness Review, no qual 
se revê todos os procedimentos e preparativos para o lançamento teve lugar no dia 29, com o lançador a ser armado nesse mesmo 
dia. No final do Flight Readiness Review é dada a luz verde para o transporte do lançador para o Complexo de Lançamento ELA3 
que ocorre a 30 de Junho. Neste mesmo dia dá-se o abastecimento da esfera de hélio do estágio EPC. 
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A contagem decrescente final inicia-se a Ho — 7h 30m e inclui todas as operações de preparação do lançador, satélites e base de 
lançamento. A execução correcta de todas as operações leva à autorização da ignição do motor Vulcam seguindo-se a ignição dos 
propulsores laterais de combustível sólido na hora de lançamento seleccionada, o mais cedo possível dentro da janela de lançamento 
para os satélites. A contagem decrescente termina com uma sequência sincronizada gerida pelos computadores do Ariane-5SECA e 
que se inicia a HO — 7 m. Em alguns casos, uma sequência pré-sincronizada pode ser necessária para optimizar o abastecimento do 
estágio criogênico 
principal. Se uma paragem 
na contagem decrescente 
coloca o tempo Hg, fora da 
janela de lançamento, o 
lançamento é adiado para 
D+1 ou D+2, isto é um ou 
dois dias depois da data 
inicial de lançamento, 
dependendo do problema e 
da solução adoptada. 


A janela de lançamento 
para a missão VA203 
decorria entre as 2143UTC 
e as 2306UTC do dia 1 de 
Julho, com uma duração de 
83 minutos. 
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A Ho-7h 30m, no início da contagem decrescente final, procede-se á verificação dos sistemas eléctricos e aos procedimentos de 
preparação e configuração do EPC e do motor Vulcan para o condicionamento térmico e posterior abastecimento. Os preparativos 
finais da plataforma de lançamento decorrem a H,-6h com o encerramento de portas, remoção das barreiras de segurança e 
configuração dos circuitos de fluidos em preparação do abastecimento do lançador. Nesta fase, o programa de voo é inserido nos 
computadores do Ariane-5SECA e procede-se ao teste das ligações de rádio entre o lançador e o centro de controlo. O alinhamento 
das unidades de orientação inercial decorre nesta fase dos preparativos para o lançamento. A evacuação do pessoal técnico da 
plataforma de lançamento ocorre a Hç-5h e inicia-se o abastecimento do EPC em quatro fases: primeiro, dá-se a pressurização dos 
tanques de abastecimento (este procedimento tem uma duração de 30 minutos); segundo, procede-se ao condicionamento térmico 
das condutas de abastecimento para assim poderem lidar com as baixas temperaturas dos propolentes criogénicos (este procedimento 
tem uma duração de 30 minutos); terceiro, dá-se o abastecimento dos tanques de propolente com hidrogénio líquido e com oxigénio 
líquido (o abastecimento tem uma duração de 2h); e finalmente quarto, mantém-se o abastecimento até ao início da sequência 
sincronizada. 





A pressurização dos sistemas de controlo de atitude e de comando ocorre a Hç-5h. A Hç-4h inicia-se o abastecimento do estágio 
superior criogênico ESC-A, sendo também feito em quatro fases: pressurização dos tanques de abastecimento (este procedimento 
tem uma duração de 30 minutos); condicionamento térmico durante 30 minutos das condutas de abastecimento para assim poderem 
lidar com as baixas temperaturas dos propolentes criogéênicos; abastecimento dos tanques de propolente com hidrogénio líquido e 
com oxigénio líquido (o abastecimento tem uma duração de 1h); e finalmente mantém-se o abastecimento até ao início da sequência 
sincronizada. 
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O condicionamento térmico do motor Vulcan ocorre a Ho- 
3h. Os preparativos para o início da sequência sincronizada 
têm lugar a Ho-30m (2113UTC) e a sequência sincronizada 
iniciou-se às 2136UTC (Hç-7m). As operações da sequência 
sincronizada são controladas de forma automática e 
exclusivamente pelo computador operacional de verificação 
e comando CCO (Operational Checkout-Computer) 
localizado no Complexo de Lançamento ELA3. Durante esta 
sequência, todos os elementos que estão envolvidos no 
lançamento são sincronizados pelo tempo de contagem 
decrescente distribuídos por todo o centro espacial. Durante 
a fase inicial, e até Ho — 6s, o lançador é gradualmente 
transferido para a sua configuração de voo pelo computador 
CCO. Se a sequência sincronizada é suspensa, o lançador é 
transferido de forma automática para a sua configuração a 
Ho — 7m. Na segunda fase da sequência (uma fase 
irreversível) que decorre entre Hoy — 6s até Ho; — 3,25, a 
sequência sincronizada já não é dependente da contagem 
| decrescente do centro espacial, operando de acordo com um 
ERR rvice E bolutios relógio interno. A fase final é a ignição do lançador. A 
sequência de ignição é controlada exclusivamente pelo 
computador de bordo OBC (On-Board Computer). Os 
sistemas no solo executam um número de acções em 
paralelo com a sequência de ignição de bordo. 


A Ho — 6m 30s finaliza o abastecimento de hidrogénio 
líquido e de oxigénio líquido com os volumes de propolente 
ao nível necessário para a missão. Nesta altura são abertas as 
válvulas de inundação de segurança da plataforma de 
lançamento e são armadas as barreiras das condutas de 
segurança pirotécnicas. A esfera de hélio do estágio ESC-A 
é isolada a H, — 6m. A Ho — 4m dá-se a pressurização dos 
tanques do estágio EPC, o isolamento dos tanques e início 
da purga da interface umbilical entre os sistemas do solo e o 

estágio EPC. Nesta altura é finalizado o abastecimento de 
oxigênio líquido : ao estágio superior, fazendo-se a transição do oxigénio líquido para a pressão de voo. O final do abastecimento de 
hidrogénio líquido ao estágio superior dá-se a H, — 3m 40s e procede-se ao cálculo do tempo H,, verificando-se que o segundo 
computador de bordo foi alterado para “modo de observação”. A Ho — 3m 10s o hidrogénio líquido do estágio superior criogénico 
encontra-se na pressão de voo. O valor do H é inserido nos dois computadores de bordo a Ho, — 3m e é comparado com o valor a Ho 
no solo. 





O aquecimento eléctrico das baterias do EPC e da secção de equipamento do lançador dá-se a Ho — 2m 30s ao mesmo tempo que se 
procede à desactivação do sistema de aquecimento eléctrico do sistema de ignição do motor Vulcaim-2. A Ho — 2m dá-se a abertura 
das membranas das válvulas do Vulcaim-2 e a válvula do condicionamento térmico do motor é encerrada. A pré-deflexão do da 
tubeira HM7B ocorre a H, — Im 50s e o fornecimento de energia eléctrica ao lançador é transferido para a fonte a bordo do lançador 
a Ho — Im 5s. Nesta fase termina a pressurização dos tanques do estágio ESC-A a partir do solo e inicia-se a verificação da selagem 
das válvulas do estágio. 


Porém, T-Im 47s (QQ14]UTC) a contagem decrescente era 
interrompida devido a um problema técnico. Por esta altura, e 
havendo a flexibilidade de uma longa janela de lançamento, os 
controladores decidiram reciclar a contagem decrescente para T- 
Im. A contagem decrescente foi interrompida após surgir uma 
indicação de que uma válvula de hidrogénio líquido não se havia 
fechado como era suposto na rede do sistema no solo que conduz 
ao estágio criogénico principal. Após as tentativas iniciais levadas 
a cabo pelos controladores, não foi possível identificar a causa da 
anomalia e como tal foi tomada a decisão de se adiar o lançamento. 


Após identificado o problema, que necessitaria da substituição da 
válvula referida, o lançador teve de ser transportado de volta para o 
edifício de montagem final. 
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Após os trabalhos de reparação, a 
Arianespace anunciava a 28 de Julho que o 
lançamento seria agendado para o dia 5 de 
Agosto. a luz verde para a missão tinha 
lugar a 3 de Agosto, sendo transportado 
para o complexo de lançamento ELA3 no 
dia 4 de Agosto. a janela de lançamento 
era estabelecida entre as 2153UTC e as 
2316UTC. Porém, o lançamento seria 
adiado por mais 24 horas a 5 de Agosto 
devido à ocorrência de más condições 
atmosféricas em Kourou. O lançamento 
era então agendado para as 2153:30UTC 
do dia 6 de Agosto. 


Desta vez a contagem decrescente 
decorreu sem qualquer problema. A 
sequência sincronizada iniciou-se às 
2146:30UTC (Ho-7m). A Ho — 6m 30s 
| (2140:00UTC) finaliza o abastecimento de 
"888" a hidrogénio líquido e de oxigénio líquido. 
| AE de "1 São então abertas as válvulas de inundação 
de segurança da plataforma de lançamento e são armadas as barreiras das condutas de segurança pirotécnicas. A esfera de hélio do 
estágio ESC-A é isolada a Ho, — 6m (2140:30UTC). A Ho — 4m dá-se a pressurização dos tanques do estágio EPC, o isolamento dos 
tanques e início da purga da interface umbilical entre os sistemas do solo e o estágio EPC. É também finalizado o abastecimento de 
oxigénio líquido ao estágio superior, fazendo-se a transição do oxigénio líquido para a pressão de voo. O final do abastecimento de 
hidrogénio líquido ao estágio superior dá-se a Ho — 3m 40s e 
procede-se ao cálculo do tempo Ho, verificando-se que o 
segundo computador de bordo foi alterado para “modo de 
observação”. A Hoy — 3m 10s o hidrogénio líquido do estágio 
superior criogênico encontra-se na pressão de voo. O valor do 
Ho é inserido nos dois computadores de bordo a Ho — 3m e é 
comparado com o valor a H, no solo. 





O aquecimento eléctrico das baterias do EPC e da secção de 
equipamento do lançador dá-se a Ho, — 2m 30s ao mesmo 
tempo que se procede à desactivação do sistema de 
aquecimento eléctrico do sistema de ignição do motor 
Vulcain-2. A Ho — 2m dá-se a abertura das membranas das 
válvulas do Vulcain-2 e a válvula do condicionamento térmico 
do motor é encerrada. A pré-deflexão do da tubeira HM7B 
ocorre a Ho — Im 50s e o fornecimento de energia eléctrica ao 
lançador é transferido para a fonte a bordo do lançador a Hy — 
Im 5s. Nesta fase termina a pressurização dos tanques do 
estágio ESC-A a partir do solo e inicia-se a verificação da 
selagem das válvulas do estágio. 





O início do sistema de controlo automático da sequência de 
ignição tem lugar a Ho; — 37s, ao mesmo tempo que são 
activados os gravadores de bordo e são armadas as linhas de 
segurança pirotécnicas. Segue-se a Ho — 30s a verificação da 
purga do circuito umbilical entre o solo e o lançador e são 
abertas as válvulas do estágio EPC. Os sistemas de controlo de 
atitude do estágio EPC são activados a Hoy — 22s, dando-se 
nesta altura a autorização para a transferência para o controlo 


de bordo. 


O sistema de correcção do efeito POGO é activado a Hy — 
16,5s e procede-se à ventilação da carenagem e da secção de 
equipamento do lançador. As válvulas do sistema de supressão 
de ondas de choque são abertas a Ho — 12s. 





Em Órbita — Vol.11 — N.º 115 / Setembro de 2011 51 


Em Órbita 


A sequência irreversível inicia-se a Ho — 6s com a activação e ignição do sistema AMEF para queimar o hidrogénio residual que se 
possa ter acumulado na plataforma de lançamento. São enviados os comandos para a retracção dos braços de abastecimento 
criogênico. O fusível de controlo de comunicação de informação é transferido para o lançador. 


A sequência de ignição inicia-se a Hoy — 3s com a verificação do estado do computador, transferência dos sistema de orientação 
inercial para o modo de voo, monitorização das pressões do oxigénio e do hidrogénio líquido, e activação das funções de controlo de 
navegação, orientação e atitude. A deflexão da tubeira HM7B é verificada a Ho, — 2,5s e a Ho — 1,4 é encerrada a válvula de purga do 
motor. A Ho — 0,2s é verificada a recepção do sinal de “retracção dos braços criogênico” enviado pelo computador de bordo. 


Entre Ho e a Ho + 6,65s dá-se a ignição do motor Vulcain-2 e a verificação da sua operação correcta (o tempo a H, + Is corresponde 
à abertura da válvula da câmara de hidrogénio). O final da verificação da operação motor principal ocorre a H + 6,9s e a ignição dos 
propulsores laterais de combustível sólido ocorre a Ho + 7,05s. 


O lançamento da missão VA203 teve lugar às 2253:30UTC com o lançador a abandonar a plataforma de lançamento a T+7,31s. A 
T+12,48s iniciava-se a manobra de inclinação e a T+17,05s iniciava-se a manobra de rotação do lançador em torno do seu eixo 
longitudinal. Esta manobra terminava a T+32,05s. O foguetão Ariane-SECA atingia a velocidade do som a T+48,2s. A separação 
dos dois propulsores laterais de combustível sólido dava-se a T+2m 21,4s. A separação das duas metades da carenagem de protecção 
ocorreu a T+3m 12,8s. 


A telemetria do lançador começava a ser recebida pela estação de Natal a T+7m 25s e a T+8m 52,5s terminava a queima do estágio 
criogéênico principal EPC, com a sua separação a ter lugar a T+8m 58,2s. A ignição do estágio criogéênico superior ocorria a T+9m 
2,3s e os dados telemétricos do lançador começavam a ser recebido pela estação da Ilha de Ascensão a T+13m 20s, começando a ser 
recebidos na estação de Libreville a T+18m 20s. Entretanto, o ponto de altitude minima na trajectória (a 152,8 km) é atingido a 
T+14m 50s. A estação de Malindi começava a receber a telemetria do Ariane-SECA a T+23m 5s. 


O final da queima do estágio superior ESC-A ocorria a T+24m 58,1s com o lançador a entrar na fase balística. O procedimento para 
a separação do satélite Astra-IN iniciava-se a T+25m 10s com a orientação do conjunto e posterior estabilização. O satélite 
separava-se às 2320:42UTC (T+27m 125). 


O conjunto é agora formado pelo estágio ESC-A, pelo adaptador Sylda-5 e pelo satélite BSAT-3c/JCSAT-110R. Logo após a 
separação do Astra-1N iniciava-se o procedimento de orientação do conjunto em preparação da separação do adaptador Sylda-5 que 
ocorria a T+36m 45s. De seguida (T+36m 55s) iniciava-se a manobra de orientação e estabilização para a separação do satélite 
BSAT-3c/JCSAT-110R que ocorria às 2331:41UTC (T+38m 11s). 
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Com os dois satélites agora em órbita, era tempo de colocar o estágio ESC-A numa órbita segura e afastada dos satélites. O estágio 
era orientado para a manobra de separação T+38m 24s e colocado com uma rotação de 45º/s a T+40m 00s. O tanque de oxigénio era 
colocado em modo passivo a T+45m 8s e o início do modo passivo para o ESC-A dava-se a T+49m 41s. 


Após a separação ambos os satélites utilizariam os seus próprios meios de propulsão para atingir a órbita geossíncrona. As tabelas 
seguintes representam os parâmetros orbitais dos satélites Astra-IN e BSAT-3c/JCSAT-110R a caminho da órbita geossíncrona”. 


Astra-IN 


BSAT-3c/JCSAT-110R 








é Dados fornecidos por Antonin Vitek: http://www .lib.cas.cz/space.40/2011/INDEXL.HTM. 


7 A . , 
Parâmetros previstos pela Arianespace. 
8 A e r 7) r . 
Parâmetros registados após a colocação em órbita. 
9 A . . 
Parâmetros previstos pela Arianespace. 


10 A 2 r [nd r e 
Parâmetros registados após a colocação em órbita. 
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China lança satélite para o Paquistão 


O Paquistão faz parte de um grupo de país que recentemente assinou vários acordos de cooperação com a China para o 
desenvolvimento, construção e lançamento de satélites de comunicações. Entre estes países encontram-se a Nigéria, Venezuela, 
Bolívia e Laos. 


O PakSat-IR é o resultado de vários anos de desenvolvimento e é uma aplicação da plataforma DFH-4 (DongFangHong-4) 
comercializada pela Academia Chinesa de Tecnologia Espacial. 


PakSat-IR 


O satélite de comunicações PakSat-IR foi 
desenhado e construído pela Academia 
Chinesa de Tecnologia Espacial que é uma 
subsidiária da Corporação Chinesa de 
Ciência e Tecnologia Aeroespacial. Este é 
um satélite de comunicações comercial 
tendo por base a plataforma Dong Fang 
Hong-4 (DFH-4) com 30 repetidores a 
bordo, dos quais 12 em banda C e 18 em 
banda Ku. De forma a cumprir os 
complicados requisitos de cobertura, o 
PakSat-IR está equipado com três antenas 
de comunicações, cobrindo O 
subcontinente Sul asiático, o Médio 
Oriente, a zona Este de África e parte da 
zona Oeste da Europa. 


No lançamento o satélite tinha uma massa 
de 5.115 kg e estará operacional na órbita 
geossincrona a 38º de longitude Este. As 
suas dimensões são 2,36 x 2,10 x 3,60 metros. O satélite estará operacional durante 15 anos. A SUPARCO também forneceu vários 
equipamentos que se encontram a bordo do satélite para verificar a capacidade de desenvolvimento de satélites do cliente. O satélite 
está também equipado com um mecanismo de orientação das antenas para ajustar a sua orientação. 





O modelo DFH-4 é composto por um módulo de serviço, um módulo de propulsão e dois paiméis solares. A estabilização é feita nos 
três eixos espaciais. 
Data 


Satélite Desig. Int. NORAD Hora UTC Veículo Lançador 
Lançamento 


XinNuo-2 'SinoSat-2' 2006-0484 29516 29-Out-06 16:20:52 CZ-3B Chang Zheng-3B (Y7) 
NigComSat-1 2007-0184 31395 13-Mai-07 16:01:03 CZ-3B/E Chang Zheng-3B/W (Y9) 
Simon Bolivar 'VENESAT-1' 2008-0554 33414 29-Out-08 16:53:53  CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E (Y12) 
ZX-6A ZhongXing-6A 2010-0424 37150 04-Set-10 16:14:04  CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E (Y13) 
ZX-10 ZhongXing-10 2011-0264 37677 20-Jun-11 16:13:04  CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E (Y20) 
PakSat-1R 2011-0424 37779 11-Ago-11 16:15:04 CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E (Y19) 

NigComsSat-1R 22-Dez-11 CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E 

ZX-9A ZhongXing-9A 2012 CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E 

LaoSat-1 2013 CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E 

ZX-13 ZhongXing-13 2013 CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E 

Túpac Katari 'TKSat-1' 2013 CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E 


Os satélites baseados na plataforma DFH-4. Todos os lançamentos foram levados a cabo pelo foguetão CZ-3B/E Chang 
Zheng-3B/E, excepto o XinNuo-5 lançado por um CZ-3B. Todos os lançamentos são levados a cabo desde o Centro de 
Lançamentos de Satélites de X1 Chang, Plataforma de Lançamwento LC2. Tabela: Rui C. Barbosa. 
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O lançador CZ-3B Chang Zheng-3B 


O foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B representa uma evolução em relação ao lançador orbital CZ-3A Chang Zheng-3A, sendo um 
dos veículos mais potentes disponíveis pela China. O CZ-3B é um lançador a três estágios auxiliados por quatro propulsores laterais 
de combustível hipergólico, possuindo uma grande capacidade de carga para a órbita de transferência para a órbita geossincrona 
utilizando para tal tanques de propolente mais largos e uma maior ogiva. 


A Academia Chinesa de Tecnologia de Veículos Lançadores (CALT) iniciou o desenho do CZ-3A Chang Zheng-3A em meados dos 
anos 80. O CZ-3A é um veículo lançador a três estágios com uma capacidade de 2.600 kg para a órbita de transferência para a órbita 
geossíncrona. O seu terceiro estágio utiliza propolentes criogénicos, isto é hidrogénio e oxigénio líquido. A capacidade do CZ-3B 
para a órbita de transferência para a órbita geossíncrona atinge os 5.100 kg ao utilizar quatro propulsores laterais e um segundo 
estágio mais alongado. O CZ-3B proporciona quatro tipos de carenagens de protecção e quatro tipos distintos de interfaces de carga 
que proporcionam assim aos utilizadores mais flexibilidade. 


As principais características do CZ-3B estão assinaladas na seguinte tabela. 


Primeiro estágio Segundo estágio Terceiro estágio 


L-180 L-35 H-18 


DaFY20-1 (Principal) 
Motor DaFY5-1 (YF-20B) DaFY6-2 (YF-20B) DaFY21-1 (Verner) YF-75 
(YF-22A/234) 


Estágio Propulsores laterais 


Impulso específico (s) 


742 (Principal) 
Força (kN) 740,4 (x4) 2.961,6 
11,8 x 4 (Vermer) 
2 l 
2 Z 
l l 


Tempo de queima (s) 


Comprimento (m) 15,326 23,272 9, 


Comprimento carenagem (m) 9,56 


297 
260 
Ho 


Diâmetro carenagem (m) 4,0 


Comprimento total (m) 54,838 





O sistema do CZ-3B é composto pela estrutura do foguetão lançador, sistema de propulsão, sistema de controlo, sistema de 
telemetria, sistema de rastreio e segurança, sistema de controlo de atitude e de gestão de propolente na fase orbital não propulsiva, 
sistema de utilização de propolente criogénico, sistema de separação e sistema auxiliar. 


A estrutura do foguetão actua de forma a suportar as várias cargas internas e externas no lançador durante o transporte, elevação 
(colocação na plataforma de lançamento) e voo. A estrutura do foguetão também combina todos os subsistemas em conjunto. A 
estrutura do foguetão é composta pelos propulsores, primeiro estágio, segundo estágio, terceiro estágio e carenagem de protecção. A 
figura na página seguinte mostra a configuração do foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B. 
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Ogiva 
Carga 
Adaptador de carga 
Secção de equipamento 
Tanque de hidrogénio liquido 
Tanque de oxigénio líquido 
Secção interestágio 
Motor do 3º estágio 
Tanque de oxidante 2º estágio 
Secção inter-tanque 
Tanque combustível 2º estágio 
Motor vernier 2º estágio 
Motor principal 2º estágio 
secção inter-estágio 
Tanque de oxidante 1º estágio 
Secção inter-tanque 
Tanque combustível 1º estágio 
Motor 1º estágio 
Ogiva do propulsor 
Tanque oxidante propulsor 


- Tanque combustível propulsor 


Estabilizador 
Motor propulsor 
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Cada propulsor lateral é composto pela zona frontal, tanque de oxidante, zona inter-tanque, tanque de combustível, secção posterior, 
secção de cauda, estabilizador, válvulas e condutas, etc. 


O primeiro estágio é composto pela secção inter-estágio, tanque de oxidante, inter-tanque, tanque de combustível, secção posterior, 
secção de cauda, válvulas e condutas, etc. 


O segundo estágio é composto pelo tanque de oxidante, inter-tanque, tanque de combustível, válvulas e condutas, etc. 


O terceiro estágio contém o adaptador de carga, secção de equipamento e tanque de propolente criogéênico. O adaptador de carga faz 
a ligação física entre a carga e o foguetão CZ-3B e reparte as cargas entre ambos. O anel da interface no topo do adaptador pode ser 
uma das interfaces standard internacionais 937B, 1194, 1194A ou 1666. A secção de equipamento para o método de introdução da 
carga na plataforma de lançamento (Encapsulation-on-pad) é uma placa circular fabricada numa estrutura metálica em favos de mel 
onde estão montados os sistemas aviónicos do lançador. Se a carenagem é montada no método BS3, a secção de equipamento será 
uma estrutura cilíndrica com uma altura de 0,9 metros apoiada no terceiro estágio (As duas figuras seguintes mostram os diferentes 
tipos de secção de equipamento). O tanque de propolente do terceiro estágio é termicamente isolado com um anteparo comum, tendo 
uma forma convexa superior no meio. O hidrogénio líquido é abastecido na parte superior do tanque e o oxigénio líquido é 
armazenado na parte inferior. 


A carenagem é composta por uma abóbada, secção bicónica, secção cilíndrica e secção cónica invertida. 
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O sistema de rastreio e de segurança mede os dados da trajectória e parâmetros de injecção orbital finais. O sistema também fornece 
informação para meios de segurança. A auto-destruição do foguetão lançador seria levada a cabo de forma remota caso ocorresse 
alguma anomalia em voo. O desenho da medição de trajectória e de segurança são integrados em conjunto. 


O sistema de controlo de atitude e de gestão de propolente na fase de voo não propulsionada leva a cabo o controlo de atitude e 
gestão de propolente em órbita e reorienta o lançador antes da separação da carga. Um motor alimentado por hidrazina em pressão 
trabalha de forma intermitente neste sistema que pode ser accionado repetidamente segundo os comandos recebidos. 


O sistema de utilização dos propolentes criogénicos mede em tempo real o nível de propolentes no interior dos tanques do terceiro 
estágio e ajusta o nível de consumo de oxigénio líquido para tornar os propolentes residuais numa proporção óptima. O ajustamento 
é utilizado para compensar o desvio da performance do motor, estrutura da massa, carga de propolente, etc., para o propósito de se 
obter uma maior capacidade de lançamento. O sistema contém um processador, sensores de nível de propolente e válvulas de 
ajustamento. 


Os seguintes esquemas representam a estrutura dos sistemas de propulsão do primeiro, segundo e terceiro estágios. 
UDIMA PJ std a 1 Thru Clhmntes 
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LOM Pomp Eronk valve 

LOS Sumeine Hose 

LOM Pomp 

LAS Pump diurno 
Progeliant Utlentrwn Valve 
LM Nam Valve 

LAS Pregtolimpe Lain valve 
Ehrust Chembes 

Nogce e: 

DOM Mam Valve 

LH Preçeslmp Eram Valve 
LH and Heim Hester 

LA Purmp Turhane 

Lil Pump 

UA Pump Fromi Syingime, Horse 
LM Pump From Val 

LA saitrsy sem Hyquass valve 
EH Subsvsem Contra) Votre 
Lriis tquestitod 

LAIM Siy sdem Coriril valve 
LAOSA Presage Regular 
Sobra | pernitast 


Durante a fase de voo do CZ-3B Chang Zheng-3B existem cinco eventos de separação: a separação dos quatro propulsores laterais, a 
separação entre o segundo e o primeiro estágio, a separação entre o segundo e o terceiro estágio, a separação da carenagem e a 
separação entre a carga e o terceiro estágio. 


Separação dos propulsores — os propulsores laterais 
estão acoplados ao primeiro estágio por três piro- 
mecanismos localizados na secção frontal e por 
mecanismos de separação na secção posterior. Quatro 
pequenos foguetões geram forças de separação para o 
exterior após a abertura simultânea dos mecanismos de 
separação. 


Separação entre o primeiro e o segundo estágio — a 
separação entre o primeiro e o segundo estágio é uma 
separação a quente, isto é o segundo estágio entra em 
ignição em primeiro lugar e depois o primeiro estágio é 
separado com a força dos gases de exaustão após o 
accionamento de 14 parafusos explosivos. 


Separação entre o segundo e o terceiro estágio — a 
separação entre o segundo e o terceiro estágio é uma 
separação a frio. Os parafusos explosivos são accionados 
em primeiro lugar e depois pequenos retro-foguetões no 
segundo estágio são accionados para gerar a força de 
separação. 


Separação da carenagem — durante a separação da 
carenagem, os parafusos explosivos que ligam a 
carenagem e o terceiro estágio são accionados em 
primeiro lugar e depois todos os dispositivos pirotécnicos 
que ligam as duas metades da carenagem são accionados, 
com a carenagem a ser separada longitudinalmente. A 
carenagem volta-se para fora apoiada em dobradiças 
devido à força exercida por molas. 


Separação entre a carga e o terceiro estágio — a carga 
está fixa com o lançador ao longo de uma banda de 


fixação. Após a separação, a carga é empurrada pela acção de molas. 
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O sistema de coordenadas do foguetão lançador (OX YZ) tem origem no centro de massa instantâneo do veículo, isto é no centro de 
massa integrado da combinação carga / veículo lançador, incluindo o adaptador, propolentes e carenagem, etc., caso seja aplicável. 
O eixo OX coincide com o eixo longitudinal do foguetão. O eixo OY é perpendicular ao eixo OX e estão no interior do plano de 
lançamento 180º para lá do azimute de lançamento. Os eixos OX, OY e OZ formam um sistema ortogonal que segue a regra da mão 
direita. 





A atitude de voo do eixo do veículo lançador está 
definida na figura ao lado. O fabricante do 
satélite define o sistema de coordenadas do 
satélite. A relação ou orientação entre o veículo 
lançador e os sistemas do satélite serão 
determinados ao longo da coordenação técnica 
para projectos específicos. 


Missões que podem ser realizadas pelo CZ-3B 


O foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B é um 
veículo potente e versátil que é capaz de levar a 
cabo as seguintes missões: 


e  Transportar cargas para órbitas de 
transferência para a órbita 
geossincrona(GTO). Esta será a função 
primária do CZ-3B e o objectivo da sua 
concepção. Após a separação do CZ-3B, 
o satélite irá transferir-se da órbita GTO 
para a órbita geossincrona GEO). Esta é 
a órbita operacional na qual o período 
orbital do satélite coincide com o 
período de rotação da Terra, 24 horas, e 
o plano orbital comncide com o plano do 
equador (ver figura em baixo); 


e  Injectar cargas numa órbita terrestre 
baixa (LEO) localizada abaixo de uma 
altitude média de 2.000 km; 


e Injectar cargas em órbitas sincronizadas com o Sol (SSO). O plano destas órbitas encontra-se ao longo da direcção de 
rotação do eixo de rotação da Terra ou aponta para a rotação da Terra em torno do Sol. A velocidade angular do satélite é 


igual à velocidade angular média da Terra em torno do Sol. 


e Lançar sondas espaciais para lá do campo gravitacional da Terra. 


ounchém Please 


Infuolini Euini 
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Performance do CZ-3B Chang Zheng-3B 


No total já foram levadas a cabo 15 lançamentos do CZ-3B, tendo uma taxa de sucesso de 93,3% (ou 86,7% se assumirmos que o 
lançamento do Palapa-D foi um lançamento mal sucedido). O primeiro lançamento do CZ-3B teve lugar a 14 de Fevereiro de 1996 
(1901UTC) quando o veículo Y1 tentou colocar em órbita o satélite Intelsat-708. Infelizmente o lançamento levado a cabo desde o 
Centro de Lançamento de Satélites de X1 Chang não foi bem sucedido devido a um problema no sistema de orientação do lançador 
que acabou por se despenhar 22 segundos após abandonar a plataforma de lançamento LC2, matando ou ferindo 59 pessoas. A 
seguinte tabela mostra os lançamentos levados a cabo pelo CZ-3B: 


Lançamento Veículo lançador Data de Lançamento Hora (UTC) Satélites 


1996-F01 Yi 15-Fev-96 19:01:00 Intelsat-708 
di: Agila-2 
1997-042 Y2 20-Ago-97 17:50:00 (24901 1997-0424) 
Apstar-2R 
(25010 1997-0624) 
Zhongwei-l 'ChinaStar-1' 
(25354 1998-0334) 
Xinnuo-1 “Sinosat-1” 
(25404 1998-0444) 
Apstar-6 
(28638 2005-124) 
Xinnuo-2 'Sinosat-2' 
(29516 2006-0484) 
NigComsSat-1 
(31395 2007-0184) 
ZX-6B ZhongXing-6B 'ChinaSat-6B' 
(31800 2007-0314) 
ZX-9 ZhongXing-9 'ChinaSat-9' 
(33051 2008-0284) 

Simon Bolivar 'VENESAT-1' 
(33414 2008-0554) 
Palapa-D 
(35812 2009-0464) 

ZX-6A ZhongXing-6A *ChinaSat-6º' 
(37150 2010-0424) 

ZX-10 ZhongXing-10 *ChinaSat-10º 
(37677 2011-0264) 
PakSat-IR 
(37779 2011-0424) 


1997-062 Y3 16-Out-97 19:13:00 
1998-033 Y5 30-Mai-98 10:00:00 
1998-044 Y4 18-Jul-98 9:20:00 
2005-012 Y6 12-Abr-05 12:00:00 
2006-048 é 29-Out-06 16:20:52 
2007-018 13-Mai-07 16:01:02,937 
2007-031 5-Jul-07 12:08:03,807 
2008-028 9-Jun-08 12:15:04,393 
2008-055 29-Out-08 16:53:43,093 
2009-046 31-Ago-09 9:28:00 
2010-042 4-Set-10 16:14:04,227 
2011-026 20-Jun-l1 16:13:04,358 


2011-042 11-Ago-11 16:15:04,434 


Esta tabela mostra os lançamentos orbitais levados a cabo pelo foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B. Todos os lançamentos são 
levados a cabo desde o Centro de Lançamentos de Satélites de X1 Chang. Tabela: Rui C. Barbosa. 





Mais recentemente uma versão melhorada do CZ-3B tem estado em desenvolvimento para aumentar a sua capacidade de carga GTO 
para os 5.500 kg. O CZ-3B/E tem basicamente a mesma configuração do CZ-3B exceptuando um estágio central mais alargado. O 
primeiro voo do CZ-3B/E teve lugar a 14 de Maio de 2007 (na tabela os lançamentos com o CZ-3B/E estão assinalados com *). 
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Descrição da missão do CZ-3B” 


O CZ-3B é principalmente utilizado para missões para a órbita GTO, sendo a GTO standard recomendada ao utilizador do veículo. 
O €Z-3B coloca a carga numa GTO standard com os seguintes parâmetros a partir de X1 Chang: altitude do perigeu — 200 km; 
altitude do apogeu — 35.954 km, inclinação 28,5º; argumento do perigeu — 178º (estes parâmetros representam a órbita instantânea a 
quando da separação do satélite do terceiro estágio; A altitude do perigeu é equivalente a uma altitude real de 35.786 km na 
passagem do primeiro perigeu devido a perturbações causadas pela forma oblatada da Terra). 


Os quadros seguintes mostram a sequência de voo típica do CZ-3B Chang Zheng-3B. 


0,000 
Manobra de arfagem 
Início da fase não propulsiva 


Sequência de voo típica do foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B Tabela: Rui C. Barbosa. 





“A discussão da performance do foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B aqui discutida é baseada na assumpção de que o veículo é 
lançado desde o Centro de Lançamento de Satélites de X1 Chang tendo em conta as limitações relevantes no que diz respeito à 
segurança e requerimentos de rastreio a partir do solo; tem-se em conta que o azimute de lançamento é de 97,5º; a massa do 
adaptador de carga e do sistema de separação não estão incluídas na massa da carga; o terceiro estágio do CZ-3B transporta a 
quantidade suficiente de propolente para atingir a órbita pretendida com uma probabilidade superior a 99,73%; por altura da 
separação da carenagem de protecção o fluxo aerodinâmico é inferior a 1.135 W/m”; e os valores das altitudes orbitais são 
determinados em relação a uma Terra esférica com um raio de 6.378 km. 


Em Órbita — Vol.11 — N.º 115 / Setembro de 2011 62 


Em Órbita 


Velocidade | Altitude | Distância | Inclinação o peoIeçao 

; ape Latitude | Longitude 

Evento relativa Balística Satélite Satélite 
(m/s) O) o 


O 
0,000 1,825 | 0,000 | 90,000 | 28,246 | 102,027 


Reta i QuE nan 2242,964 | 53,944 | 68,716 | 24804 | 28,161 | 102,720 
propulsores 


55,360 | 71,777 | 24,509 | 28,157 
70.955 | 08,172 | 2TII | 28110 
2740,492 | 72,466 | 111,953 | 21,480 | 28,105 
[51,512 [ 307.187 | 12.479 | 17.825 


e 5148,022 | 190,261 | 744,771 | 4,334 27,090 | 109,464 
principal 2º estágio 
PROG Ge COS OR | sara [DD | oO NDÊ 27,043 | 109,71 
vernier 2º estágio 


Separação entre 2º / 3º 
estágio; Primeira ignição 3º 5164,493 | 192,509 | 774,756 27,034 109,760 
estágio 


E primeira queima 3 | 7358,010 | 204,340 | 2466,220 22,800 | 125,868 


Início da fase não propulsiva | 7362,919 | 204,322 | 3491,177 22,124 126,096 
Segunda ignição 3º estágio 7373,724 | 200,109 | 7061,323 4,363 164,098 


4,096 
4,047 


-0,003 


0,006 
-0,033 


3,025 


LU | sopro | rop ia | im 2,348 | 175,503 
estagio 
3,195 | 176,979 


-6,514 182,839 


Parâmetros característicos da trajectória de voo típica do foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B Tabela: 
Rui C. Barbosa. 


3,806 
6,879 


Fim do ajustamento de 9791,531 | 231,622 | 8719,973 
velocidade terminal 


Separação da carga 9724,207 | 304,579 


9466,105 


pm 
De” 
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As carenagens do CZ-3B 


A carga está protegida por uma carenagem que a 1sola de várias interferências da atmosfera, que inclui correntes de ar de alta 
velocidade, cargas aerodinâmicas, aquecimento aerodinâmico e ruídos acústicos, etc., enquanto que o lançador ascende através da 
atmosfera. A carenagem proporciona assim à carga um bom meio ambiente. 


O aquecimento aerodinâmico é absorvido ou isolado pela carenagem. A temperatura no interior da carenagem é controlada dentro 
dos limites estabelecidos. Os ruídos acústicos gerados por correntes de ar e pelos motores do lançador são reduzidos para níveis 
permitidos para a respectiva carga. 


A carenagem é separado e ejectada quando o foguetão lançador voa fora da atmosfera. A altura exacta da separação da carenagem é 
determinada pelo requisito de que o fluxo de calor aerodinâmico na separação da carenagem seja inferior a 1.135 W/m”. 


Vinte e dois tipos de testes foram levados a cabo no desenvolvimento da carenagem do CZ-3B, incluindo testes em túneis de voo, 
testes térmicos, testes acústicos, testes de separação, testes de análise de modelos, testes de resistência, etc. 


O CZ-3B Chang Zheng-3B proporciona quatro tipos distintos de carenagens: 4000F, 4000Z, 4200F e 4200Z, conforme referidas no 


Diâmetro de 4.000 mm; a carenagem é montada na plataforma de lançamento. 


seguinte quadro: 


Diâmetro de 4.200 mm; a carenagem é montada na plataforma de lançamento. 


Diâmetro de 4.200 mm; a carenagem é montada em BS3. 


Diâmetro de 4.000 mm; a carenagem é montada em BS3 





A carenagem 4000F tem uma altura de 9,561 metros e suporta as interfaces de carga 937B, 1194, 1194A e 1666. A carenagem 
4000Z, tem uma altura de 8,98 metros e suporta as interfaces de carga 1194A e 1666. A carenagem 4200F tem uma altura de 9.777 
metros e suporta as interfaces de carga 1194A e 1666, tal como a carenagem 4200F que tem uma altura de 9,381 metros. 























As carenagens utilizadas no foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B: à esquerda as carenagens 4000F e 4000Z e à direita as 
carenagens 4200F e 42007. 
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O volume estático da carenagem é a limitação física das dimensões máximas da configuração da carga a transportar. O volume 
estático é determinado pela consideração das deformações estimadas a nível dinâmico e estático do conjunto carenagem / carga por 
uma variedade de interferências durante o voo. Os volumes variam com diferentes tipos de carenagem e adaptadores de carga. Pode- 
se permitir que algumas saliências na carga possam exceder o volume estático máximo (D3650 ou P3850) da secção cilíndrica da 
carenagem. 


As estruturas das carenagens referidas são muito similares. Consistem 
Dome numa abóbada, secção bi-cónica, secção cilíndrica e uma secção cónica 
invertida. 








Bicomie Sechon A abóbada é um corpo semi-esférico com um raio de 1 metros, uma 

altura de 0,661 metros e um diâmetro de base de 1,890 metros. Consiste 

Anronditionma A numa concha abobadada, um anel de base, um anel em encapsulamento 
a ti | e reforços. 


—— t.ylindneal Sechon Encapsulation Ring 


Exhaust Dome Shell 


vents 


Reverse Cone Section 





A concha abobadada é uma estrutura em fibra de vidro 
com uma espessura de 8 mm. O anel de base, anel de 
encapsulamento e reforço são fabricados em ligas de alumínio de alta resistência. Uma cintura à base de borracha de sílica cobre o 
exterior da linha de divisão e um cinturão de borracha está comprimido entre as duas metades. Os cinturões de isolamento exterior e 
interior impedem a corrente de ar de entrar na carenagem durante o voo. 





A parte superior da secção bicônica é um cone de 25º com uma altura de 1,400 metros e a parte inferior é um cone de 15º com uma 
altura de 1,500 metros. A parte superior e a parte inferior estão interligadas. O diâmetro do anel superior é de 1,890 metros e o 
diâmetro do anel inferior é de 4,000 metros. 


A estrutura da secção cilíndrica é idêntica à da secção bicónica, isto é tem uma constituição em favos de mel de alumínio. Existem 

. . . nd “1/7 E r [nd r 2 
duas entradas de ar condicionado na parte superior da secção cilíndrica e 10 saídas de exaustão com uma área total de 191 cm” na 
parte inferior. 


A secção cónica invertida é uma estrutura reforçada monocoque. E composta por um anel superior, um anel intermédio, reforços 
inferiores longitudinais e cobertura com tratamento químico. Para as carenagens 4000F e 4200F, estão disponíveis portas de acesso 
nesta secção. Para as carenagens 4000Z e 4200Z não existem portas de acesso. 


A superficie exterior da carenagem, especialmente a superficie da abóbada e da secção bicônica, sofre um aquecimento devido à 
corrente de ar a alta velocidade durante o lançamento. Deste modo, são adoptadas medidas que evitam o aquecimento para garantir 
que a temperatura na superficie interior seja inferior a 80ºC. 


A superfície exterior da secção bicônica e da secção cilíndrica são cobertas por um painel de cortiça especial. O pamel na secção 
bicónica tem uma espessura de 1,2 mm e na secção cilíndrica tem uma espessura de 1,0 mm. 


O mecanismo de separação e ejecção da carenagem consiste em mecanismos de abertura laterais, mecanismo de abertura 
longitudinal e mecanismo de separação. Para as carenagens 4000F e 4200F o anel na base da carenagem está ligado com a secção 
curta dianteira do tanque criogénico do terceiro estágio por doze parafusos explosivos não contaminantes. Para as carenagens 4000Z 
e 4200Z a base do anel na carenagem está ligado com o topo da secção de equipamento por parafusos explosivos não contaminantes. 
A fiabilidade de um parafuso explosivo é de 0,9999. 


O plane de separação longitudinal da carenagem é o quadrante II-IV (X0Z). O mecanismo de abertura longitudinal consiste em 
parafusos entalhados, mangueiras, mangueiras com cordas explosivas e detonadores, suportes dos detonadores e dois parafusos 
explosivos. Duas mangueiras de aço percorrem a linha de separação da carenagem. Dois detonadores não sensíveis estão fixados a 
cada extremidade das cordas explosivas. A quando da separação, os dois parafusos não contaminantes são detonados e cortados. Os 
detonadores fazem as cordas explosivas entrar em ignição, gerando-se gás a alta pressão o que leva à expansão das mangueiras de 
aço e à quebra dos parafusos entalhados. Nesta sequência, a carenagem separa-se em duas metades. O gás gerado fica selado nas 
mangueiras de aço, não havendo assim contaminação da carga. 


Uma das duas cordas explosivas pode ser detonada apenas se um dos quatro detonadores é accionado. Se uma das cordas explosivas 


é accionada, todos os parafusos entalhados podem ser quebrados, isto é a carenagem pode separar-se. Assim, a fiabilidade da 
separação longitudinal é muito elevada. 
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Em cima: Mecanismo de separação da carenagem. 
Em baixo: Distribuição dos parafusos explosivos de separação 
lateral. 
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O mecanismo de separação da carenagem é composto por 
dobradiças e molas. Cada metade da carenagem é 
suportada por duas dobradiças que se localizam no 
quadrante I e III. Existem seis molas de separação 
colocadas em cada metade da carenagem; o máximo de 
força exercida por cada mola é de 37,8 kN. Após a 
abertura da carenagem, cada metade roda em torno de uma 
dobradiça. Quando a taxe de rotação da metade da 
carenagem é superior a 18º/s, a carenagem é ejectada. O 
processo cinemático é exemplificado na figura em baixo. 


Fanng 


OO Track of the Fairy 


2rd Stage 


Podem ser incorporadas na secção bicónica da carenagem 
e na secção cilíndrica janelas transparentes às 
radiofrequências RF para fornecer ao satélite a capacidade 
de transmissão através da carenagem de acordo com as 
necessidades do utilizador. As janelas transparentes RF 
são fabricadas em fibra de vidro na qual a taxa de 
transparência é indicada na tabela em baixo. 


equencia (GHz) 
E o RE oO 


e e e mm 
13 





Podem ser proporcionadas portas de acesso à secção cilíndrica para permitir um acesso limitado ao satélite após a colocação da 
carenagem. Algumas áreas da carenagem não podem ser seleccionadas para a localização das janelas de radiofrequência RF. 
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O Complexo de Lançamento 


O complexo de lançamento LC2 para o foguetão Chang Zheng-3B no Centro de Lançamento de Satélites em X1 Chang, inclui a 
plataforma de lançamento, torre de serviço, torre umbilical, centro de controlo de lançamento, sistemas de abastecimento, sistemas 
de fornecimento de gás, sistemas de fornecimento de energia, torres de protecção contra relâmpagos, etc. Um desenho esquemático 
do complexo de lançamento em X1 Chang é apresentado na figura seguinte. 








| Semvce law 
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>. Anime Restam 
&. Erackiimo Static 
ToCrvogente Propellaot Foclng System 
E Sboraldhe Propellamt Fiel Sy stezio 
4. Launch Pod é 
A torre de serviço é composta pela torre do guindaste, equipamento movível, plataformas, elevadores, sistema de distribuição e 
fornecimento de energia, condutas de abastecimento para armazenamento do propolente, detectores de incêndio e extintores. 


Esta torre tem uma altura de 90,60 metros. No topo da torre existem dois guindastes. A altura de levantamento efectiva é de 85 
metros. A capacidade de carga é de 20.000 kg (guincho principal) e 10.000 kg (guincho suplente). Existem dois elevadores (com 
uma capacidade de 2.000 kg) para a elevação de pessoal e equipamentos. A torre tem plataformas para operações de verificação e 
operações de teste do foguetão lançador e da sua carga. 


A parte superior da torre é uma área limpa com ambiente controlado. O nível de limpeza é de Classe 100.000 e as temperaturas na 
área de operação do satélite encontram-se entre os 15 (Ce os 25 ºC. A acoplagem entre a carga e o veículo lançador, teste do satélite, 
encapsulamento da carenagem e outras actividades são levadas a cabo nesta área. Um guindaste superior telescópico está equipado 
para levar a cabo estas operações. Este guindaste pode rodar num ângulo de 180º e a sua capacidade é de 8.000 kg. 


Na torre de serviço, a Sala 812 é exclusivamente preparada para a carga. No seu interior é fornecida uma corrente eléctrica de 60Hz 
UPS (Fase 120V, SkW). A resistência é menos de 10. A área desta sala é de 8 m”. 


Para além de um sistema de hidratação, a torre de serviço está também equipada com pó extintor e extintores 1211. 


A torre umbilical serve para fornecer ligações eléctricas, condutas de gás, condutas líquidas, bem como as ligações para o satélite e 
para o foguetão lançador. A torre tem um sistema de braço amovível, plataformas e condutas de abastecimento criogénico. O 
abastecimento do lançador é levado a cabo através das condutas criogénicas. A torre umbilical também está equipada com sistemas 
de ar condicionado para a carga e carenagem, um sistema RF, sistemas de comunicações, plataformas rotativas, sistemas de extinção 
de incêndios, etc. Os cabos de fornecimento de energia são conectados ao satélite e ao lançador através desta torre umbilical. As 
condutas do ar condicionado são ligadas à carenagem também através desta torre para fornecer ar limpo. A limpeza do ar 
condicionado é de Classe 100.000 e a temperatura encontra-se entre os 15ºC e os 25ºC, com uma humidade entre 35% e 55%. 


A Sala 722 da torre umbilical é exclusivamente preparada para a carga. A sua área é de 8m” e no seu interior é fornecida uma 
corrente eléctrica de 60Hz/50Hz UPS (Fase 120V/220V/15A). A resistência é menos de 10. 


Na página seguinte encontra-se um esquema do Complexo de Lançamento LC2 do Centro de Lançamento de satélites de X1 Chang. 
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Centro de Controlo de Lançamento 


O Centro de Controlo de Lançamento (CCL) é uma estrutura em fortim capaz de resistir a uma explosão violenta. As operações 
levadas a cabo na torre (tais como testes antes do lançamento, abastecimento, operações de lançamento) do foguetão lançador são 
controladas desde o CCL. O controlo de lançamento do satélite também pode ser levado a cabo no CCL. A sua área de construção é 
de 1.000 m”. 


O CCL inclui as salas de teste do veículo lançador, salas de teste dos satélites, sala de controlo de abastecimento, sala de controlo de 
lançamento, sala de informação para o director de missão, sistema de ar condicionado, passagens de evacuação, etc. Todo o CCL 
recebe ar condicionado. 


Existem duas salas para o teste dos satélites e cada uma tem uma área de 48,6 m”. a temperatura no interior das salas é de 20ºC com 
variação máxima e mínima de 5ºC. A humidade relativa é de 75%. Em cada sala existem painéis de distribuição de energia 
380V/220V, 50Hz e 120V/220V, 60Hz. A resistência é menos de 10. O satélite é conectado com o equipamento de controlo no 
interior da sala de teste através de cabos umbilicais. 


Estão disponíveis no interior das salas sistemas de telefone e de monitorização, bem como na torre e nos restantes locais. 
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Centro de Controlo e Comando da Missão 


O Centro de Controlo e Comando da Missão (CCCM) está localizado a 7 km do local de lançamento. Todo o edifício inclui duas 
partes: uma é a zona de comando e controlo e a outra é a zona de computação. A zona de comando e controlo consiste em duas 
áreas: a área de comando e a área de segurança. Em torno da primeira zona encontram-se salas de operação e escritórios. Existem 
uma sala de visitas no segundo andar e os visitantes podem observar o lançamento em ecrãs de televisão. Existem sistemas de 
televisão por cabo parta os visitantes. 


O CCCM tem como funções comandar todas as operações das estações de rastreio e monitorizar a performance e estado do 
equipamento, levar a cabo o controlo de segurança após o lançamento, obter informações sobre os parâmetros de localização do 
lançador a partir de estações e processar estes dados 
em tempo real, fornecer a aquisição e e obter dados 
para as estações de rastreio e para o Centro de 
Controlo de Satélites em Xi'an, fomecer 
informações à equipa de controlo e levar a cabo o 
processamento de dados após a missão. 


O CCCM possui um sistema de computadores a 
funcionar em tempo real; um sistema de comando e 
controlo; levar a cabo a monitorização e 
fornecimento de controlo, computadores sistemas 
de conversão D/A e A/D, sistemas de televisão, 
sistemas de gravação de dados e sistemas de 
telecomando; sistemas de comunicação, sistemas de 
temporização e transmissão de dados, e 
equipamento de impressão e revelação de filme. 


Centro de Controlo, Telemetria e Detecção 


O Centro de Controlo, Telemetria e Detecção 
(CCTD) do Centro de Lançamento de Satélites de 

= X1 Chang e o CCTD do Centro de Controlo de 
Satélites de X1'an, formam uma rede de Controlo, Telemetria e Detecção para cada missão. O CCTD do Centro de Lançamento de 
Satélites de X1 Chang consiste na estação de rastreio de X1 Chang, na estação de rastreio de Yibm e na estação de rastreio de 
Guiyang. O CCTD do Centro de Controlo de Satélites de X1"an consiste na estação de rastreio de Weiman, na estação de rastreio de 
X1amen e nos navios de instrumentação. 





O Centro de rastreio de Xi Chang inclui equipamentos ópticos, radar, telemetria e telecomando. É responsável pela medição e 
processamento dos dados de voo do foguetão lançador e também pelo controlo da zona de segurança. Os dados recebidos e gravados 
pelo sistema do CCTD são utilizados para o processamento e análise após a missão. 


As principais funções do CCTD são o registo dos dados iniciais de voo em tempo real, medição da trajectória do veículo lançador; 
recepção, gravação, transmissão e processamento dos dados e telemetria do foguetão lançador e do satélite; tomar decisões relativas 
à segurança; e computar o estado de separação entre o satélite e o lançador e respectivos parâmetros de injecção. 


Após o lançamento o foguetão é imediatamente seguido pelo equipamento óptico, de telemetria e por radares em torno do local de 
lançamento. Os dados recebidos são enviado para CCCM. Estes dados serão inicialmente processados e enviados para as estações 
respectivas. Os computadores das estações recebem estes dados e levam a cabo a conversão de coordenadas, utilizando esses dados 
como dados para orientar o sistema do CCTD para obter e seguir o alvo. 


Após a detecção do alvo, os dados medidos são enviados para os computadores na estação e para o CCCM para serem processados. 
Estes dados processados são utilizados para o controlo da segurança do voo. Os resultados das computações são enviados para o 
Centro de Lançamento de Satélites de X1 Chang e para o Centro de Controlo de Satélites de X1ºan em tempo real através de linhas de 
transmissão de dados. 


Em caso de falha durante as fases de voo do primeiro ou segundo estágio, o oficial de segurança tomará uma decisão tendo por base 
os critérios de segurança. 


A injecção orbital da carga é detectada pelos navios de rastreio e enviada para o Centro de Controlo de Satélites de X1'an. Os 
resultados são enviados para o CCCM de X1 Chang para processamento e monitorização. 
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Lançamento do PakSat-IR 


O contrato para o desenvolvimento, construção e lançamento do satélite de comunicações Paksat-1R foi assinado a 15 de Outubro de 
Euoo pela Corporação Industrial Grande Muralha da China (GWIC) e o Comité de Pesquisa Espacial e da Alta Atmosfera do 
Paquistão (SUPARCO - Space and Upper 
Átmosphere Research Committee of Pakistan). 
A assinatura do acordo foi testemunhada pelo 
Presidente da República Popular da China, Hu 
Jintao, e pelo Presidente do Paquistão Asif Ah 
Zardari, na Grande Sala do Povo, Pequim — 
China. 


Em 30 e 31 de Março de 2009, a CGWIC 
organizou a primeira reunião de revisão e de 
gestão do projecto PakSat-1R. Os participantes 
nesta reunião incluíram a Corporação de 
Tecnologia e Ciência Aeroespacial da China 
CASC), a CGWIC, a Academia Chinesa de 
Tecnologia Espacial (CAST), a Academia 
Chinesa de Tecnologia de Veículos Lançadores (CALT), o Centro de Controlo e Ra de Satélites (CLTC), a SUPARCO e 
firma de consultoria da SUPARCO, a Canadian Telesat. 








Nesta reunião em empresas chinesas apresentaram um relatório detalhado dos progressos dos trabalhos desde o 
começo do projecto, o estado actual e o plano de trabalhos para o passo seguinte, incluindo a pesquisa, 
desenvolvimento e fabrico do satélite, dos sistemas de controlo no solo e do foguetão lançador, do programa de 
treino, a apresentação de contratos, bem como o financiamento do projecto. 





SUPARCO 
O primeiro estágio do programa de treino dos técnicos paquistaneses teve início a 16 de Março, com a Universidade de Shenzhou a 
ser a responsável pelo programa. 


A 23 de Junho a CGWIC organizou o primeiro encontro de coordenação do projecto PakSat-1R, que foi dirigido por Xu Fuxiang 
(Engenheiro Chefe). Os participantes neste encontro incluíam o CLTC, o Centro de Controlo e 
Observação de X1"na, o Centro de Lançamento de satélites de X1 Chang, o BITTT, o Instituto de , A ) 
Desenho e Engenharia, o Departamento Aeroespacial do CAST, o CALT, e a Academia Chinesa de Pp 1] Al 
Tecnologia Espacial, entre outros. Na reunião foram apresentados os relatórios das diferentes unidades 

e foram discutidos os aspectos relacionados com o satélite, o seu transporte, lançamento, observação e 
controlo. 





A2e3 de Julho, a CGWIC organizou a segunda reunião de revisão e de gestão do projecto PakSat-1R na qual foi apresentado um 
relatório extenso sobre os trabalhos realizados e foram apresentados os passos seguintes do programa. 


Entre 29 de Junho e 13 de Julho, o Presidente do 
SUPARCO, Raza Hussain, visitou a China com uma 
delegação paquistanesa que negociou a instalação de uma 
estação de controlo, além de fazer uma revisão do projecto 
com as partes chinesas. 


O contrato de empréstimo para o desenvolvimento do 
PakSat-IR foi assinado a 18 de Setembro pelo Embaixador 
da China no Paquistão, Luo Zhaohui, e por Qay Yum, 
Secretário Permanente do Ministério dos Negócios 
Estrangeiros do Paquistão. O contrato foi assmado em 
Islamabad, Paquistão. 


A secretaria de supervisão do fabrico do PakSat-IR foi 
criada a 12 de Outubro e a 15 de Outubro realizou-se a 
cerimónia de assinatura do contrato para a construção do 
centro de controlo e de observação do PakSat-1R. O contrato 

foi assinado em Diaoyutai pelo Embaixador do Paquistão em 
Pequim, Massod Khan, e plo Drssidante dã CGWIC, Yin Liming. A assinatura foi testemunhada por Yousuf Raza Gilani, Primeiro- 
ministro do Paquistão, e por Lao Zhaohui. Neste mesmo dia foi assinado o contrato de empréstimo entre o Banco de Exportação e 
Importação da China e o Ministério de Assuntos Económicos do Paquistão. 





A 2 de Dezembro era organizada a terceira reunião de revisão e gestão do projecto PakSat-1R. 
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O segundo encontro de coordenação do projecto PakSat-1R teve lugar a 28 de Janeiro de 2010 e em finais de Março e princípios de 
Junho tiveram lugar a quarta e quinta reunião de revisão e gestão do projecto PakSat-1R. 


Entre 17 e 20 de Maio foi realizada a reunião de desenho do tubo de 
amplificação que seria utilizado no satélite. Esta reunião teve lugar em 
Ulm, Alemanha. 


A reunião onde foram discutidos os pormenores do seguro do PakSat-1R 
teve lugar entre 10 e 12 de Abril. 


Entre 3 e 6 de Novembro era organizada a sexta reunião de revisão e 
gestão do projecto PakSat-IR, desta vez tendo lugar em Lahore, 
Paquistão. 


Uma conferência dedicada à apresentação dos seguros para o PakSat-IR 
e para o NigComSat-1R teve lugar em Pequim entre os dias 17 e 19 de 
Janeiro de 2011. os participantes incluíam representantes de 29 





seguradoras pertencentes ao círculo internacional de companhias seguradores aeroespaciais e 150 representantes de 19 companhias 
de seguros chinesas. 


A sétima reunião de revisão e gestão do projecto PakSat- 
IR teve lugar nos dias 21 e 22 de Janeiro em Pequim. 
Estiveram presentes representantes da SUPARCO e da 
Canadian Telesat. Durante o encontro a parte chinesa 
descreveu o progresso do projecto, o seu estado actual e 
plano de trabalhos para os meses seguintes. Em meados 
de Janeiro e em finais de Março, o Director da 
SUPÁARCO, Ahmed Bilal, levou a cabo uma visita à 
China encontrando-se com os dirigentes da 
Administração Espacial Nacional da China (CNSA), do 
CAST e da CGWIC. Os dois lados deliberaram sobre 
matérias de aprofundamento da cooperação entre os dois 
estados. 


A 27 de Fevereiro teve lugar a cerimónia de abertura do 
curso de treino para os especialistas paquistaneses na 
Universidade de Shenzhou do Quinto Instituto, 
o) Nm) 5 | | assinalando o momento do início do curso de treino que 
incluiu duas secções: a | secção “aeroespacial ea | secção do solo. O programa foi composto por 4 meses de estudo e de treino em 
Pequim, seguindo-se mês e meio de treino de operações no Paquistão. 
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Entre 11 e 13 de Maio era organizada a oitava reunião de revisão e gestão do projecto PakSat-1R, desta vez tendo lugar em nano 


Em princípios de Junho de 2011 foi realizada em Londres uma reunião final para acertar os termos do contrato de seguro para o 
PakSat-1R. foi decidido fazer-se uma partilha de responsabilidades por companhias seguradores chinesas e internacionais. A 1 de 
Julho eram acertados os termos do contrato do seguro para o pré-lançamento do PakSat-1R. 


A 6 de Julho o satélite PakSat-1IR foi transportado para o Centro de Lançamento de Satélites de X1 Chang, iniciando-se a fase de 
processamento final para o lançamento. 
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A data de lançamento de 14 de Agosto era confirmada a 1 de Agosto pela SUPARCO, mas o lançamento acabaria por ter lugar às 
1615:04,434UTC do dia 11 de Agosto (com uma janela de lançamento prevista entre as 1615:00UTC e as 1700:00UTC). 
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A T+11s o foguetão executa uma manobra de arfagem colocando-se no azimute de lançamento. A separação dos propulsores laterais 
de combustível líquido ocorre a T+2m 21,528s (1617:29,962UTC). O final da queima e separação do primeiro estágio ocorre a 
T+2m 38,943s (1617:43,377UTC), com o segundo estágio a entrar em ignição. A separação da carenagem de protecção ocorreu a 
T+3m 54,645s (1618:59,079UTC). 
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O segundo estágio continua a sua função até T+5m 43,745 (1620:48,179UTC), altura em que termina a sua queima e ocorre a 
separação do terceiro estágio que Inicia a sua primeira queima. Esta terminará a T+1Om 19,638s (1625:24,072UTC). O conjunto está 
agora numa órbita preliminar a partir da qual será executada a segunda queima do terceiro estágio. Esta tem lugar a T+2Im 03,138s 
(1636:07,572UTC) e termina a T+24m 11,207s (1639:15,641UTC). A separação entre o terceiro estágio do foguetão lançador e o 
satélite Paksat-IR ocorreu às 1640:55,641UTC (T+25m 51,2075s). 


O satélite foi colocado numa órbita inicial com apogeu a 41.985 km de altitude, perigeu a 204 km de altitude, inclinação orbital de 
24,80º e período orbital de 755,29 minutos. A 23 de Agosto o satélite encontrava-se numa órbita com um apogeu a 39.422 km de 
altitude, perigeu a 129 km de altitude e inclinação orbital de 25,19º. 


O satélite executaria uma série de manobras utilizando os seus próprios meios de propulsão para se colocar na órbita geossincrona 
baixando o apogeu, elevando o perigeu e diminuindo a sua inclinação orbital. A 26 de Agosto encontrava-se numa órbita com 
apogeu a 35.844,9 km de altitude, perigeu a 35.819,5 km de altitude e inclinação orbital de 0,17º e período orbital de 755,29 
minutos. 
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Novo satélite oceanográfico HaiYang-2 


A Oceanografia é uma peça importante no programa espacial civil da China. Tendo no passado colocado em órbita vários satélites 
da série HaiY ang-1, a China lançou o primeiro satélite da sua segunda série HaiY ang-2 a 15 de Agosto de 2011. 


Os satélites HaiYang-2 (EYED 5) 


O desenvolvimento dos satélites HaiY ang-2 foi aprovado em Janeiro de 2007 pelo Conselho de Ciência da Defesa, Tecnologia e 
Industria, com os trabalhos a serem iniciados a 5 de Abril. 


Desenvolvido pela Academia de Tecnologia Espacial, os 
satélites HY-2 HaiYang-2 são satélites oceanográficos de 
detecção remota que têm como objectivo a monitorização do 
ambiente oceânico com sensores de microondas para detectar 
os campos de ventos na superficie dos mares, a altura da 
superfície oceânica e a sua temperatura. Os satélites estão 
equipados com um altímetro de dupla frequência em banda Ku 
e banda C (para a medição dos ventos à superficie e dos níveis 
oceânicos), um dispersômetro de banda Ku (para a medição 
dos campos de ventos) e um sistema de observação em 
microondas. 


Os satélites operam em órbitas sincronizadas com o Sol a uma 
altitude média de 963 km e uma inclinação de 99,3º. A missão 
estará dividida em duas fases: numa primeira fase de dois anos 
o ciclo orbital será de 14 dias, seguindo-se um período com 
uma órbita geodésica de 168 dias (com subciclos de aproximadamente 5 dias). 





Os satélites HY-2 pertencem a uma série de satélites oceânicos inaugurados pela China em Maio de 2002 com o lançamento do 
satélite HY-1A HaiYang-1A. Juntamente com o HY-1B HaiYang-1B, estes satélites tinham como função medir a cor dos oceanos e 
a sua temperatura com sensores visíveis e infravermelhos. Foram utilizados para monitorizar a poluição e a topografia das águas 
pouco profundas. Com a série HY-2 a ser dedicada ao estudo do ambiente marítimo dinâmico, a série HY-3 HaiYang-3 irá combinar 
os sensores visíveis e de infravermelhos. 
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À Data Hora E Local 
Nome Desig. Int. NORAD Enionmento (UTC) Veículo Lançador Lançamento 


HaiYang-lA 2002-0244 27430 15-Mai-02 1:50:00 CZ-4B Chang Zheng-4B (Y5) Taiyuan, LC? 


HaiYang-1B 2007-0104 31113 11-Abr-07 3:27:15 €Z7-2€ Chang Zheng-2C (Y18)  Taiyuan, LC? 
HaiYang-2A 2011-0434 37782 15-Ago-11 22:57:19  €CZ-4B Chang Zheng-4B (Y14) Taiyuan, LC9 
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O CZ-4 Chang Zheng-4 


Desenvolvido pela Academia de Tecnologia de Voo Espacial de Xangai, a família de lançadores Chang Zheng-4 é utilizada para a 
colocação de satélites em órbitas polares e órbitas sincronizadas com o Sol. São lançadores a três estágios de propolentes líquidos 
cujas raízes se encontram no foguetão FB-1 Feng Bao-l. A família destes lançadores consiste em três variantes: CZ-4A Chang 
Zheng-4A, CZ-4B Chang Zheng-4B e Chang Zheng-4C. 


Após o desenvolvimento do Feng Bao-1l, a Academia de Tecnologia de Voo Espacial de Xangai foi incumbida do desenvolvimento 
do CZ-4. Aparentemente, este lançador seria um veículo suplente para o CZ-3B Chang Zheng-3B, com os dois primeiros estágios do 
CZ-4 a serem basicamente idênticos aos do foguetão CZ-3 Chang Zheng-3. O terceiro estágio do CZ-4 Chang Zheng-4 foi 
inteiramente desenvolvido pela Academia de Tecnologia de Voo Espacial de Xangai. 


Após o sucesso do CZ-3B, a versão CZ-4 foi abandonada em 1982 e baseado no seu desenho foi introduzido o CZ-4A Chang Zheng- 
4A que é geralmente idêntico à primeira versão mas tendo uma massa no lançamento ligeiramente inferior". 


CZ-4B Chang Zheng-4B (E AEVU-S 2X Bi) 


O desenvolvimento do foguetão CZ-4B Chang Zheng-4B teve início em Fevereiro de 1989, com o primeiro lançamento previsto 
para ter lugar em 1997 mas acabando por só se realizar em 1999. 


O novo CZ-4B Chang Zheng-4B tem uma carenagem de protecção de maiores dimensões; o controlo eléctrico-mecânico original foi 
substituído por um controlo electrónico; os sistemas de telemetria, seguimento, controlo e de auto-destruição foram melhorados e 
substituídos por dispositivos de menores dimensões; procedeu-se a uma revisão do desenho dos escapes dos motores do segundo 
estágio para melhor desempenho a elevada altitude; foi introduzido um sistema de gestão de consumo de propolente para o segundo 
estágio com o objectivo de reduzir o propolente residual e assim aumentar a capacidade de carga; e foi introduzido um sistema de 
ejecção de propolente para o terceiro estágio. 


O foguetão tem um comprimento de 45,47 metros, um diâmetro de 3,35 metros, envergadura de 6,15 metros e uma massa de 
251.200 kg no lançamento (a massa do propolente é de 231.930 kg). E capaz de colocar uma carga de 4.200 kg numa órbita terrestre 
baixa, 2.800 kg numa órbita sincronizada com o Sol ou 1.500 kg para uma órbita de transferência para a órbita geossíncrona. 


O CZ-4B pode utilizar duas carenagens. Uma com um comprimento de 7,12 metros, diâmetro de 2,90 metros e um peso de 800 kg, e 
outra com um comprimento de 8,48 metros, diâmetro de 3,35 metros e um peso de 800 kg. 


O primeiro estágio tem um comprimento de 24,66 metros, diâmetro de 3,35 metros, uma massa de 193.100 kg no lançamento (massa 
do propolente 182.070 kg) e está equipado com quatro motores YF-21B/21C que consomem tetróxido de azoto e UDMH, 
desenvolvendo uma força de 2.961,6 kN com um Tes de 2.556 Ns/kg e um Tq de 157,2 s. 


E 
| 





O segundo estágio tem um comprimento de 7,53 metros, diâmetro de 3,35 metros, uma massa de 39.500 kg no lançamento (massa 
do propolente 35.550 kg) e está equipado com motores YF-24B/24C que consumem tetróxido de azoto e UDMH, desenvolvendo 
uma força de 742,4 kN (os motores vernier desenvolviam 47,2 kN) com um Tes de 2.922 Ns/kg e um Tq de 131 s (o tempo de 
queima dos motores vernier era de 137 s). 


O terceiro estágio um comprimento de 4,80 metros, diâmetro de 3,35 metros, uma massa de 15.500 kg no lançamento (massa do 
propolente 14.450 kg) e está equipado com motor YF-40B que consome tetróxido de azoto e UDMH, desenvolvendo uma força de 
100,8 kN com um Tes de 3.001 Ns/kg e um Tq de 430 s. 


2 O CZ-4 Chang Zheng-4 tinha uma massa de 248.962 kg enquanto que o CZ-4A Chang Zheng-4A tinha uma massa de 241.092 kg. 
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Uma versão equipada com oito propulsores laterais de combustível sólido foi estudada pela Academia de Tecnologia de Voo 
Espacial de Xangai. O foguetão Chang Zheng-4B-8S teria uma massa de 270.000 kg no lançamento e seria capaz de colocar 2.600 
kg numa órbita polar ou sincronizada com o Sol. 


A seguinte tabela mostra os lançamentos levados a cabo pelo foguetão CZ-4B Chang Zheng-4B. 





= 


E 
q 
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Veículo Data de Local de 


lançador Lançamento Hora (UTC) Satélites 


Lançamento Lançamento 


PF =) - t = 
OS axis ] (o) q 
weibo.com/1985656672 weibo.com/1 





Lançamento do HaiYang-2A 


O lançamento do satélite oceanográfico Haiyang-2A estava originalmente previsto para ter lugar em 2009, mas foi adiado devido a 
razões não especificadas. Em 2010 o lançamento estava previsto para ter lugar em Setembro de 2011, mas foi antecipado para o dia 
14 de Agosto de 2011. Neste dia as condições atmosféricas no Centro de Lançamento de satélites de Taiyuan levaram ao adiamento 
do lançamento por 24 horas e este acabou por ter lugar às 2257:19,319UTC do dia 15 de Agosto. 


O satélite separou-se do último estágio do foguetão lançador às 2309:50UTC. 


Em Órbita — Vol.11 — N.º 115 / Setembro de 2011 79 


Em Órbita 


Em Órbita — Vol.11 — N.º 115 / Setembro de 2011 





Em Órbita 


ça 64) 


Chinanews.com 


ça 0 


Em Órbita — Vol.11 — N.º 115 / Setembro de 2011 





Em Órbita 


Dnepr-1 lança sete satélites 


Uma nova missão do foguetão Dnepr-1 comercializado pela empresa 1SC Kosmotras, teve lugar a 17 de Agosto de 2011. Dedicado 
aos pequenos satélites, o Dnepr-1 colocou assim em órbita desde Dombarovskiy sete novos satélites para diferentes organizações e 
países. 


O foguetão Dnepr 


A resposta soviética ao sistema anti-míssil americano surgiu com o míssil balístico Intercontinental R-36M2, 
também conhecido como SS-18 Satan (ou 15418). O míssil também era conhecido com o nome Voevoda (que 
significa líder de um exército, numa óbvia referência ao seu papel). No entanto o R-36M2 foi colocado em 
serviço num número limitado de unidades devido ao final da Guerra-Fria. 


Desenvolvimento do R-36M2 


Em Julho de 1979 são emitidas as especificações técnicas e tácticas para um míssil balístico intercontinental de 
quarta geração com o objectivo de substituir o míssil R-36MUTTKh e que fosse capaz de derrotar o futuro escudo 
de defesa espacial americano. Em Junho de 1982 o projecto encontrava-se pronto e apresentava motores 
melhorados e mais resistentes a ataques nucleares. O projecto para o novo motor RD-274 era finalizado em 
Dezembro de 1982 e o desenvolvimento do motor é concluído em Maio de 1985, sendo o desenho transferido 
para a Yuzhnoye para futura produção. 


O decreto formal que autoriza o desenvolvimento do míssil é emitido a 9 de Agosto de 1983 e nele se inclui o 
motor RD-0255 do estágio superior e os quatro motores vernier do segundo estágio. O míssil teria um novo 
sistema de lançamento a gás frio e os ensaios do veículo contendo o sistema de lançamento de múltiplas ogivas 
15F173 teve início a 23 de Março de 1986. 


O primeiro lançamento foi um desastre total quando o sistema de lançamento a gás foi activado e o resto da 
sequência de lançamento falhou, resultando na explosão do míssil no silo de lançamento. A explosão fez com que 
a cobertura com um peso de 100.000 kg fosse projectada no ar e criando uma enorme cratera no Complexo de 
Lançamento LC101 em Baikonur. Foi impossível executar qualquer trabalho de reparação no silo. 





Em Maio de 1986 foi decidido que o sistema de transporte de uma única ogiva 15F175, de fabrico russo, fosse 
utilizado em vez do sistema 15F173 que era de origem ucraniana. Os testes com o sistema 17F173 foram 
finalizados em Março de 1988 enquanto que os testes do sistema 17F175 foram iniciados em Abril de 1988 e 
finalizados em Setembro de 1989. Finalmente a 11 de Agosto de 1988 o míssil R-36M2 e o sistema de 
lançamento 17F173 foram aceites para serviço, enquanto que o sistema 17F175 era aceite a 23 de Agosto de 
1990. 


O R-36M2 utilizava um sistema de consumo de propolente que minimizava os resíduos, proporcionando um 
impulso total de 8.800 kg (igualando o míssil americano Peacekeeper). A versão equipada com ogivas múltiplas 
poderia transportar até 36 ogivas com alvos distintos, apesar de somente haver sido planeado utilizar 10 ogivas 
em serviço. As ogivas eram colocadas numa estrutura especial formando dois “círculos de morte”. O módulo de 
pós-propulsão possuía quatro câmaras orientáveis que funcionavam de forma continua durante a separação das 
ogivas. 


O míssil possuía também um novo conjunto de contra medidas que eram consideradas mais adequadas para 
enfrentar o sistema anti-míssil americano. O seu sistema de orientação era inercial e era resistente ás radiações 
nucleares ou aos feixes de partículas, podendo ser lançado mesmo após a ocorrência de deflagrações nucleares 
nas proximidades dos silos. O sistema de orientação estava equipado com sensores para detectar raios gama e 
fluxões de neutrões, manobrando o veículo durante a ascensão e afastando-o das explosões nucleares. Todo o veículo encontrava-se 
protegido por um escudo resistente ao calor, explosões ou raios laser. 





No total foram construídos 190 mísseis R-36M2, com a Yuzhnoye a desenvolver programas de melhoria dos veículos de forma a 
prolongar a sua vida útil. No entanto o R-36M2 deveria ser eliminado de acordo com os tratados de redução de armas nucleares 
START-2. Em 1992 foi dado início à substituição dos R-36M2 pelos mísseis Topol-M e por volta de 1998 somente existiam 58 silos 
equipados com os velhos mísseis. 


A Rússia viu-se assim com um excedente de 150 unidades de R-36M2 que deveriam ser destruídos até 2007, porém foi decidido 
transformar os mísseis no lançador orbital Dnepr. 


Durante os anos 90 uma variedade de versões civis dos mísseis R-36M e R-36M2 foram apresentados como lançadores orbitais 
comerciais. Estes lançadores utilizavam versões civis dos módulos de transporte de ogivas permitindo o lançamento de múltiplos 
satélites. Os mísseis que seriam utilizados sem qualquer modificação foram apresentados como RS-20K Konversaya. 
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Esquema de lançamento do foguetão 15418 Dnepr-1. 1 — Finalizado o processamento, o lançador aguarda no interior de 
um silo de lançamento; 2 e 3 — Durante o lançamento um gerador de gás especial induz uma alta pressão na parte inferior 
do gerador e do lançador. Esta alta pressão irá actuar num sistema móvel que protege a parte inferior do foguetão e 
empurra o lançador para o exterior do silo; 4 — A uma altura de aproximadamente 20 metros o gerador é ejectado para o 
lado; 5 — Entre em ignição do motor do primeiro estágio. Esquema: 1SC Kosmotras. 





A versão Dnepr apresentava modificações nos mísseis incluindo a conversão do veículo num lançador a oxigénio líquido e 
querosene que utilizava uma plataforma de lançamento em lugar de um silo subterrâneo. Ao contrário do que se pensava o interesse 
comercial neste tipo de lançadores orbitais foi muito reduzido e a designação Dnepr acabou por ser aplicada a todos os veículos 
descendentes do R-36M2 lançados a partir de silos em Baikonur. 


O Dnepr tem um peso de 211.000 kg, sendo capaz de transportar uma carga de 4.500 kg para uma órbita a 200 km de altitude com 
uma inclinação de 46,2º em relação ao equador terrestre, ou então uma carga de 3.200 kg para uma órbita a 390 km de altitude com 
uma inclinação de 51,6º. Tem um comprimento de 42,30 metros e um diâmetro de 3,00 metros, tendo uma envergadura de 3,05 
metros. 
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O veículo utiliza propolentes armazenáveis N204 / UDMH nos três estágios, estando o primeiro estágio equipado com um motor 
RD-274 e o segundo estágio equipado com um motor RD-0225. 


O Dnepr é capaz de colocar as suas cargas em órbita com uma precisão de +/- 4,0 km no que diz respeito à altitude orbital e +/- 0,04º 
no que diz respeito à inclinação orbital, podendo ser lançado para inclinações orbitais de 50,5º; 64,5º; 87,3º e 98,0º. A sua fiabilidade 
actual é de 97%. Este lançador pode ser referido com uma variedade de nomes nomeadamente: RS-20K, Ikar e 15A18M2. 


O Dnepr é ejectado por meio de pressão a gás a partir do seu silo subterrâneo com o motor do primeiro estágio a entrar em ignição 
após o míssil abandonar o silo. 


Lançamento Data ida Local Lançamento Nº Série Carga 
Misr-1 'EgyptSat-1' (31117 2007-0124) 
SaudiSat-3 (31118 2007-012B) 
SaudiComsat-3 (31125 2007-0129) 
SaudiComsat-4 (31124 2007-012L) 
SaudiComsat-5 (31124 2007-012H) 
SaudiComsat-6 (31126 2007-012E) 
SaudiComsat-7 (31119 2007-012C) 
PolySat-4; AeroCube-2; CSTB-1 
MAST (31126 2007-012K) 
PolySat-3 (31128 2007-012M) 
Libertad-1 (31129 2007-012N) 
CAPE-1 (31130 2007-012P) 
2007-026 15-Jun-07 2:14:00 GIK-5 Baikonur 6708343630 TerraSAR-X (31698 2007-0264) 
2007-028 28-Jun-07 | 15:02:21 Dombarovskiy 6708343634 Genesis-2 (31789 2007-0284) 
RapidEye-1 'Tachys' (33312 2008-0404) 
RapidEye-2 'Mati' (33313 2008-040B) 
2008-040 29-Ago-08 7:15:58 GIK-5 Baikonur 6708343638 RapidEye-3 “Choma! (33314 2008-040C) 
RapidEye-4 'Choros' (33315 2008-040D) 
RapidEye-5 'Trochia! (33316 2008-040E) 
2008-049 01-Out-08 6:37:21 Dombarovskiy 6708343637 THEOS (33396 2008-0494) 
Deimos-1 (35681 2009-0414) 
Dubaisat-1 (35682 2009-041B) 
UK-DMC-2 (35683 2009-041C) 
AprizeSat-4 (35684 2009-041D) 
Nanosat-1B (35685 2009-041E) 
AprizeSat-3 (35686 2009-041F) 
2010-013 08-Abr-10 13:57:05 GIK-5 Baikonur 4504261304 CryoSat-2 (36508 2010-0134) 
Picard (36598 2010-0284) 
2010-028 15-Jun-10 14:42:21 Dombarovskiy 4503261316 Prisma 'Mango' (36599 2010-028B) 
Prisma "Tango! (3660 2010-028€) 
2010-030 21-Jun-l0 2:14:08 GIK-5 Baikonur 4503261314 TanDEM-X (36605 2010-0304) 
EDUSAT (37788 2011-0444) 
NigeriaSat-2 (37789 2011-044B) 
NX (37790 2011-044C) 
RASAT (37791 2011-044D) 
AprizeSat-5 (37792 2011-044E) 
AprizeSat-6 (37793 2011-044F) 
Sich-2 (37794 2011-044G) 
BPA-2 (37795 2011-044H) 


2007-012 17-Abr-07 | 6:46:40 GIK-5 Baikonur 5109971806 


2009-041 29-Jul-09 18:46:31 GIK-5 Baikonur 5107681113 


2011-044 17-Ago-11 7:12:26 Dombarovskiy Rosas 


Os satélites a bordo do Dnepr-1 


A bordo do Dnepr-l seguiam sete satélite mais uma carga que ficou no último estágio do foguetão lançador: Sich-2, NigeriaSat-2, 
NX, RASAT, EDUSAT, AprizeSat-5, AprizeSat-6 e BPA-2. 


O Sich-2 é um satélite ucraniano fabricado pela empresa Yuzhnoye e é baseado no modelo MS-2-8, tendo uma massa de 175 kg. O 
satélite está equipado com quatro painéis solares desdobráveis e o seu tempo de vida útil será de cinco anos. O Sich-2 irá levar a 
cabo tarefas de detecção remota fotografando áreas específicas da superficie terrestre utilizando os comprimentos de onda visível e 
infravermelho. As imagens serão armazenadas a bordo e depois transmitidas para as estações terrestres. 
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O lançamento do Sich-2 estava originalmente previsto para ter lugar em 2008, mas 
foi adiado para 2011. 


O satélite NigeriaSat-2 foi construído pela Surrey Satellite Technology Ltd (SSTL) 
ao abrigo de um contrato assmado em Novembro de 2006 com o governo 
nigeriano. Para além da construção do satélite, o contrato incluía o 
desenvolvimento e construção das infra-estruturas terrestres associadas ao projecto 
e um programa de treino para os técnicos e engenheiros nigerianos que o objectivo 
de no futuro se 


estabelecer uma 
capacidade espacial 
própria. Segundo 


informação da 
NASRDA (National 


Space Research and Development Agency), a agência espacial da Nigéria, 
a selecção da empresa britânica SSTL surgiu após uma avaliação técnica 
detalhada e das diligências levadas a cabo pela empresa canadiana 
Telesat que confirmou a posição da empresa britânica como líder mundial 
no desenvolvimento de pequenos satélites. 


Com uma massa de 270 kg no lançamento, o NigeriaSat-2 é baseado no 
modelo SSTL-300 e está equipado com um conjunto de células solares e 
baterias para o fornecimento e armazenamento de energia. O satélite será 
utilizado para fornecer valiosas referências geográficas em alta-resolução 
que serão aplicadas no mapeamento, gestão dos recursos aquáticos, 
utilização dos solos férteis, estimativa populacional, monitorização dos 
perigos para a saúde pública, e gestão e mitigação de desastres. O seu 








lançamento estava inicialmente previsto para ter lugar em 2009. 


O pequeno NX (NigeriaSat-X) é baseado na plataforma SSTL-100 da 
SSTL e tinha uma massa de 87 kg no lançamento. O satélite foi 
desenvolvido por 25 engenheiros nigerianos sobre consultoria da SSTL 
ao abrigo do acordo de desenvolvimento e construção do NigeriaSat-2. 
O satélite está equipado com um sistema de observação multiespectral 
com uma resolução de 22 metros em faixas com uma largura de 600 
km. Está também equipado com células solares e baterias para o 
fornecimento e armazenamento de energia. 


A missão do NX está dedicada à monitorização das rápidas alterações 
dos fenómenos associados aos desastres naturais e causados pelo 
Homem, bem como à monitorização de situações relacionadas com a 
agricultura e ambiente do território da Nigéria. 


Council of Turkey - Space Technologies Research 
Institute), sendo o primeiro satélite de detecção remota 
a ser desenvolvido e fabricado por engenheiros turcos. 
O satélite está equipado com um sistema de observação 
pancromático de 7,5 metros e multiespectral de 15 
metros. Os objectivos da sua missão são o de ajudar a 
melhorar as experiências e as capacidades adquiridas 
durante o programa de desenvolvimento do satélite 
BILSAT-1, bem como melhorar as infra-estruturas 
necessárias para a montagem, integração e teste de 
pequenos satélites na Turquia sem a colaboração de 
técnicos e recursos estrangeiros em termos de 
conselheiros ou de parcerias. O projecto para o 
desenvolvimento do RASAT teve início em 2004. O 
satélite tinha uma massa de 95 kg no lançamento. Está 
também equipado com células solares e baterias para o 
fornecimento e armazenamento de energia. 
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O EDUSAT foi desenvolvido pela Escola de Engenharia Aeroespacial 
GAUSS (Gruppo di Astrodinamica Universita degli Studi di Roma “La 
Sapienza”) que também o irá operar. O programa EduSAT incluiu o 
projecto, concretização e lançamento do micro-satélite com cargas 
didácticas a bordo. Tendo uma massa de 10 kg, o satélite transporta um 
sensor solar e um sistema para testar comunicações, para medição do 
campo electromagnético terrestre e para testar uma abertura MRFOD 
(Morehead-Rome Femtosatellite Orbital Deployer). 


Os dois satélites argentinos AprizeSat-5 e Aprizesat-6 fazem parte de uma 
constelação de satélites anteriormente conhecida como LatinSat. No total 
estão previstos 64 satélites para a concretização de um sistema de 
comunicações global de transmissão de dados e de monitorização e e , 
rastreamento. Os dois satélites têm uma massa de 14 kg e foram desenvolvidos pela SpaceQuest. Dori um petiodo de Encaãs E 
90 dias, os dois satélites serão transferidos para a ExactEarth. Estão equipados com células solares e baterias para o fornecimento e 
armazenamento de energia. 





O módulo BPA-2 (Blok Perspektivnoy Avioniki-2) é um conjunto de sistemas aviónicos experimentais que se manteve acoplado ao 
último estágio do foguetão lançador Dmepr-l. O módulo foi construído pela empresa ucraniana Hartron-Arkos e deverá testar 
equipamento der navegação para a aviação civil. 


Lançamento do Dnepr-1 


O lançamento do Dnepr-1 com a sua carga múltipla teve lugar às 0712:26UTC do dia 17 de Agosto de 2011 a partir do Complexo de 
Lançamento LC13 da Base de Dombarovskiy, perto de Yasniy. Todas as fases do lançamento decorreram sem problemas e os 
satélites separaram-se nos tempos previstos. 





Após a separação da unidade orbital contendo os sete satélites, esta levou a cabo uma manobra na qual colocou os seus motores na 
direcção do seu vector velocidade. Após a conclusão desta manobra procedeu-se á separação da carenagem de protecção agora 
desnecessária e do escudo de protecção de dinâmica de gases. 


A separação do primeiro satélite, o AprizeSat-5, teve lugar a T+16m 2s (0728:28UTC), seguindo-se a separação do Aprizesat-6 a 
T+16m 4s (0728:30UTC). O satélite EDUSAT separou-se a T+16m 6s (0728:32UTC), seguindo-se o satélite NigeriaSat-X a T+16m 
8s (0728:34UTC), o satélite RASAT a T+16m 10s (0728:36UTC) e o satélite Sich-2 a T+16m 12s (0728:38UTC). A T+16m 14s 
ocorria a separação da parte inferior da carenagem de protecção (também denominada Plataforma A). Finalmente, a T+16m 16s 
(0728:42UTC) dava-se a separação do satélite NigeriaSat-2. 
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Proton-M falha lançamento do Express-AM4 


A 17 de Agosto de 2011 tinha início uma série de três lançamentos orbitais que ficariam marcados pela perda dos seus satélites em 
acidentes de diferentes tipos. Quando às 2125:01UTC um foguetão 8K82KM Proton-M/Briz-M era lançado desde Baikonur, 
ninguém esperava que algumas horas mais tarde a sua carga estivesse colocada numa órbita inútil. 


O foguetão 8K$2KM Proton-M/Briz-M 


Tal como o 8K82K Proton-K, o 8K82KM Proton-M é um lançador a três estágios 
podendo ser equipado com um estágio superior Briz-M ou então utilizar os usuais 
estágios Blok DM. As modificações introduzidas no Proton incluem um novo 
sistema avançado de aviónicos e uma ogiva com o dobro do volume em relação ao 
8K82K Proton-K, permitindo assim o transporte de satélites maiores. Em geral 
este lançador equipado com o estágio Briz-M, construído também pela empresa 
Khrunichev, é mais poderoso em 20% e tem maior capacidade de carga do que a 
versão anterior equipada com os estágios Blok DM construídos pela RKK 
Energiya. 


O 8K82KM Proton-M/Briz-M em geral tem um comprimento de 53,0 metros, um 
diâmetro de 7,4 metros e um peso de 712.800 kg. É capaz de colocar uma carga de 
— «Briz-M» 21.000 kg numa órbita terrestre baixa a 185 km de altitude ou 2.920 kg numa 
órbita de transferência para a órbita geossincrona, desenvolvendo para tal no 
lançamento uma força de 965.580 kgf. O Proton-M é construído pelo Centro 


a aa Espacial de Pesquisa e Produção Estadual Khrunichev, tal como o Briz-M. 
Tanque de O primeiro estágio Proton KM-1 tem um peso bruto de 450.400 kg, pesando 
> eombustivel 31.000 kg sem combustível. É capaz de desenvolver uma força de 1.074.000 kgf 
(UDMH) no vácuo, tendo um les de 317 s (o seu Tes-nm é de 285 s) e um Tq de 108 s. Este 
estágio tem um comprimento de 21,0 metros e um diâmetro de 7,4 metros. Tem 
- Motor RD-0213 seis motores RD-253 (14D14) e cada um tem um peso de 1300 kg e desenvolvem 


178.000 kgf (em vácuo), tem um Tes de 317 s e um Tes-nm de 285 s. O Tq de cada 
motor é de 108 s. Consomem N,0,/UDMH e foram desenhados por Valentin 


. Tanquê dé Glushko. 


oxidante, q, O segundo estágio, 8S811K, tem um peso bruto de 167.828 kg e uma massa de 

Tanque de 11.715 kg sem combustível. É capaz de desenvolver 244.652 kgf, tendo um Tes de 

—— combustivel 327 s e um Tq de 206 s. Tem um diâmetro de 4,2 metros, uma envergadura de 4,2 

(UDMAA) metros e um comprimento de 14,0 metros. Está equipado com quatro motores RD- 

0210 (também designado 8D411K, RD-465 ou 8D49). Desenvolvidos por 

Kosberg, cada motor tem um peso de 566 kg, um diâmetro de 1,5 metros e um 

Motores comprimento de 2,3 metros, desenvolvendo 59.360 kgf (em vácuo) com um Tes de 

a x RD-0211 327 s e um Tq de 230 s. Cada motor tem uma câmara de combustão e consomem 
3 x RD-0210 N,0,/UDMH. 





O terceiro estágio, Proton K-3, tem um peso bruto de 50.747 kg e uma massa de 
4.185 kg sem combustível. É capaz de desenvolver 64.260 kgf, tendo um Tes de 
325 s e um Tq de 238 s. Tem um diâmetro de 4,2 metros, uma envergadura de 4,2 
metros e um comprimento de 6,5 metros. Está equipado com um motor RD-0212 
Tanque de (também designado RD-473 ou 8D49). Desenvolvido por Kosberg, o RD-0212 
- oxidante tem um peso de 566 kg, um diâmetro de 1,5 metros e um comprimento de 2,3 
(N;0,) metros, desenvolvendo 62.510 kgf (em vácuo) com um Tes de 325 s e um Tq de 
“Tanque de combustível 230 s. O motor tem uma câmara de combustão e consome N,0,/UDMH. 


pa 


gua 


s Pa (UDMH) O quarto estágio, Briz-M, tem um peso bruto de 22.170 kg e uma massa de 2.370 
kg sem combustível. É capaz de desenvolver 2.000 kgf, tendo um Tes de 326 s e 
um Tq de 3.000 s. Tem um diâmetro de 2,5 metros, uma envergadura de 1,1 
metros e um comprimento de 2,6 metros. Está equipado com um motor S5.98M 
(também designado 14D30). O S5.98M tem um peso de 95 kg e desenvolve 2.000 
kgf (em vácuo) com um les de 326 s e um Tq de 3.200 s. O motor tem uma 
consome N,04,/UDMH. 


PO . Motores RD-253 


Neste lançamento foi utilizado um estágio superior Briz-M Fase III. Esta é uma 
recente melhoria deste estágio que utiliza dois novos tanques de pressão (com uma 
capacidade de 80 litros), substituindo os anteriores seis tanques de dimensões mais 
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pequenas. Procedeu-se ainda a uma recolocação dos instrumentos de comando para a zona central do tanque para assim mitigar as 
cargas de choque que o tanque de propolente adicional é ejectado. 


Lançamento 
2010-010 
2010-016 
2010-025 
2010-034 
2010-053 
2010-061 
2010-069 
2011-021 


2011-035 
2011-045 


Data 
20-Mar-10 
24-Abr-10 

3-Jun-10 

10-Jul-10 

14-Out-10 
14-Nov-10 
26-Dez-10 
20-Mai-l1 


15-Jul-11 


Hora (UTC) 
18:26:56.965 
11:18:59.984 
22:00:07.997 
18:40:35.599 
18:53:20.986 
17:29:19,979 
21:50:59,972 
19:15:18,960 


23:16:09,940 
21:25:01 


Nº Série 
93514 / 99514 
93511 /99512 
93512 / 99513 
93515 / 99515 
93516 / 99517 
93513 / 99516 
93517 / 99518 
93519 / 99520 


93518 / 99519 
93521 / 99522 


Plataforma 
LC200 PU-39 
LC200 PU-39 
LC200 PU-39 
LC200 PU-39 

LC81 PU-24 
LC200 PU-39 
LC200 PU-39 
LC200 PU-39 


LC200 PU-39 
LC200 PU-39 


Satélites 
EchoStar-XIV (36499 2010-0104) 
SES-1 (36516 2010-0164) 
Badr-5 'Arabsat-5B' (36592 2010-0254) 
EchoStar-15 (36792 2010-0344) 
Sirius XM-5 (37185 2010-0534) 
SkyTerra-l (37218 2010-0614) 
KA-SAT (37258 2010-0694) 
Telstar-14R/Estrela do Sul-2 (37602 2011-0214) 
SES-3 *0S-2º (37748 2011-0354) 
KazSat-2 (37749 2011-035B) 


17-Ago-11 Express-AM4 (37798 2011-0454) 


Esta tabela indica os últimos dez lançamentos levados a cabo utilizando o foguetão 8K82KM Proton-M/Briz-M. Todos os 
lançamentos são levados a cabo a partir do Cosmódromo de Baikonur, Cazaquistão. Tabela: Rui C. Barbosa 





O primeiro lançamento do foguetão 8K82KM Proton-M/Briz-M teve lugar a 7 de Abril de 2001 (0347:00,525UTC) quando o 
veículo 535-01 utilizando o estágio Briz-M (88503) colocou em órbita o satélite de comunicações Ekran-M 18 (26736 2001-0144) 
com uma massa de 1970 kg a partir do Cosmódromo GIK-5 
Baikonur (LC81 PU-24). 


O satélite Express-AM4 


O satélite Express-AM4 foi encomendado pela Companhia 
Estatal de Comunicações da Rússia e desenvolvido pela empresa 
estatal russa GKNPTs Khrunichev em associação com a empresa 
EADS Astrium que forneceu o módulo de carga. O satélite é 
baseado no modelo Eurostar E3000 e tinha uma massa de 5.775 
kg no lançamento, pesando 2.860 kg sem propolentes. Estava 
equipado com 63 repetidores dos quais 26 repetidores em banda 
C, 16 repetidores em banda Ku, 12 repetidores em banda Ku de 
multicanal, 2 repetidores em banda Ka e 1 repetidor em banda L. 
O seu tempo de vida útil seria de 15 anos. 


O Express-AM4 era um dos satélites de comunicações mais 
avançados e a sua perda representou um duro golpe nos planos 


de comunicações da Rússia. O satélite iria servir as regiões de 
Sacalina, Kamchatka, Khabarovsk e Ilhas Curilhas. O Express- 
AMA4 iria também servir para a transmissão de sinal de televisão 
digital. O satélite deveria operar a 80º longitude Este. 


As dimensões do Express-AMA4 são 2.1] x 2,35 x 6,22 metros 
(armazenado) e 8,8 x 44,7 x 6,22 metros (com os dois painéis 
solares abertos e as antenas de comunicações em posição 
operacional). 
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Lançamento do Express-AM4 


O lançamento do Express-AMA4 estava inicialmente previsto para ter lugar a 15 de Setembro de 2011, sendo antecipado para o dia 17 
de Agosto. O estágio Briz-M (99522) chegou ao Cosmódromo de Baikonur a 6 de Julho e a campanha para o lançamento foi iniciada 
a 18 de Julho. Por sua vez, o satélite Express- AM4 chegava ao cosmódromo no dia 22 de Julho, tendo saído de Toulouse no dia 19. 


Os preparativos para o lançamento decorreram sem problemas e o lançador foi transportado para a Plataforma de Lançamento PU-39 
do Complexo de Lançamento LC200 no dia 15 de Agosto. 


Ro E 


| 
E 
| 


SEIT 














Durante o tempo que passou na plataforma de lançamento 
não foram detectadas quaisquer anomalias e a contagem 
decrescente decorreu sem qualquer problema. 
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A activação da giro-plataforma teve lugar a T-5s (2124:56UTC) do dia 17 de Agosto e os seis motores RD-276 do primeiro estágio 
do Proton-M entravam em ignição a T-1,750s (2124:59UTC) até atingirem 50% da força nominal. A força aumenta até 100% a T-Os 
(2125:01UTC) e a confirmação para o lançamento surge de imediato. A sequência de ignição verifica se todos os motores estão a 
funcionar de forma nominal antes de se permitir o lançamento. 





O foguetão ascende verticalmente durante cerca de 10 segundos. O controlo de arfagem, da ignição e fim de queima dos motores, o 
tempo de separação da ogiva de protecção e o controlo de atitude, são todos calculados para que os estágios extintos caíam nas zonas 
pré-determinadas. 


A ignição do segundo estágio ocorreu a T+Im 55,377s (2126:56UTC) e a separação entre o primeiro e o segundo estágio ocorreu a 
T-+Im 59,627s (2124:01UTC). A ignição dos motores vernier do terceiro estágio ocorreu a T+5m 23,781s (2130:25UTC) com os 
quatro motores RD-0210 do segundo estágio a terminarem as suas queimas a T+5m 26,481s (2130:27UTC). A separação entre o 
segundo e o terceiro estágio ocorre às 2230:28UTC (T+5m 27,181s) e a ignição do motor RD-0212 do terceiro estágio ocorre às 
2230:31UTC (T+5m 29,581). 


Ás 2130:46UTC (T+5m 44,982) inicia-se o processo de separação da ogiva de protecção do satélite. Grampos longitudinais e juntas 
de fixação transversais são abertas com as duas metades da ogiva de protecção a serem afastadas por meio de molas. As duas 
metades da ogiva acabaram por cair na zona de impacto do segundo estágio. A indicação da separação da ogiva surge às 
2130:48UTC (T+5m 46,883s). 


—— 








O comando preliminar para o final da queima do terceiro estágio é enviado às 2134:31UTC (T+9m 30,131s) e o comando principal é 
enviado às 2134:43UTC (T+9m 42,058s). A separação da Unidade Orbital (estágio Briz-M juntamente com o satélite Express-AM4) 
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ocorre às 2134:43UTC (T+9m 42,222s). O processo de separação entre o terceiro estágio e o estágio Briz-M é iniciado com o final 
da queima dos motores vernier, seguido da quebra das ligações mecânicas entre os dois estágios e da ignição dos retro-foguetões de 
combustível sólido para afastar o terceiro estágio do Briz-M. 


Imediatamente após a separação entre o terceiro estágio e o estágio Briz-M, são accionados os motores de estabilização do estágio 
superior para eliminar a velocidade angular resultante da separação e proporcionar ao Briz-M a orientação e estabilidade ao longo da 
trajectória suborbital onde se encontra antes da sua primeira ignição. 





Esta missão seguiria um perfil de voo normal com o estágio superior a executar cinco queimas que colocariam a sua carga numa 
órbita de transferência para a órbita geossíncrona. A primeira ignição do Briz-M inicia-se às 2136:03UTC (T+] Im 2,222s) com a 
ignição dos motores de correcção de impulso seguindo-se às 2136:17UTC (T+lIm 16,222s) a ignição do motor S5.98M. O final da 
queima dos motores de correcção de impulso ocorre às 236:19UTC (T+1 Im 18,122s) e o final da primeira queima do Briz-M ocorre 
às 2140:49UTC (T+15m 46,806s). 


A segunda queima do Briz-M é executava no primeiro nodo de 
ascensão da órbita de suporte e após esta queima a Unidade de 
Ascensão atinge uma órbita intermédia. Esta manobra inicia-se às 
2232:J4UTC (T+Hlh 7m 13,000s) com a ignição dos motores de 
correcção de impulso, seguindo-se às 2232:34UTC (T+1h 7m 33,000s) 
a ignição do motor S5.98M. O final da queima dos motores de 
correcção de impulso ocorre às 2232:36UTC (T+1lh 7m 34,900s) e o 
final da primeira queima do Briz-M ocorre às 2250:18UTC (T+lh 25m 
16,934s). 


A terceira e quarta queima 1rão ter lugar após a Unidade de Ascensão 
executar uma órbita em torno do planeta e têm lugar no perigeu, 
formando uma órbita de transferência com um apogeu próximo do que 
será conseguido na órbita final. A terceira manobra inicia-se às 
0052:49UTC do dia 18 de Agosto (T+3h 27m 48,000s) com a ignição 
dos motores de correcção de impulso, seguindo-se às 0053:13UTC 
(T+3h 28m 12,000s) a ignição do motor S5.98M. O final da queima 
dos motores de correcção de impulso ocorre às 0053:15UTC (T+3h 
28m 13,900s) e o final da terceira queima do Briz-M ocorre às 
0105:28UTC (T+3h 40m 27,239s). 


Pelas 0106:12UTC (T+3h 4Im 11,439s) ocorreu a ignição dos motores 
de correcção de impulso do Briz-M com a separação do tanque de 
propolente auxiliar a ter lugar às 0106:18UTC (T+3h 4Im 17,239s). O 
final da queima ocorria às 0106:20UTC (T+3h 4Im 19,439s). 


E-zos0va-] < 0) 


Foi nesta altura que as autoridades russas referiram que haviam perdido 
o contacto com o estágio Briz-M e com o satélite Express- AMA. 


Após este acidente foi criada uma Comissão de Inquérito 
Interministerial para investigar as causas que levaram a este desaire ao 
mesmo tempo que se decretava uma suspensão de todos os 
lançamentos pelo foguetão 8K82KM Proton-M/Briz-M. Esta comissão apresentou as suas conclusões a 30 de Agosto referindo que a 
causa do acidente ter-se-á ficado a dever a um erro de programação no sistema de controlo do estágio superior Briz-M. O erro estava 
localizado no intervalo de tempo necessário para manipular a giro-plataforma de orientação do estágio que resultou numa má 
orientação do Briz-M. Após este problema, o satélite Express-AM4 separou-se do estágio superior ficando colocado numa órbita 
muito mais baixa do que inicialmente previsto e incapaz de ser utilizado. O Express-AM4 ficou colocado numa órbita com um 
apogeu a 20.315 km de altitude, perigeu a 1.005 km de altitude, inclinação orbital de 51,33º e período orbital de 368,88 minutos. 
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À primeira perda do CZ-2C 


Após uma longa série consecutiva de lançamentos bem sucedidos e num período durante o qual os lançamentos orbitais chineses 

iriam dominar as notícias EEE o lançamento do quatro satélite SJ-11 ShiJian-11 ficaria marcado pela perda e destruição do 
tm satélite após o seu lançamento a partir do Centro de Lançamento 

CET 13 Bs de Satélites de Jiuquan. 

LH] Hi 


Os satélites SJ-1 Shi Jian-lI (EH1—S) 


A 5 de Julho de 2011, a China anunciava!» que estavam a 
decorrer no Centro de Lançamento de Satélites de Jiuquan, os 
preparativos para o lançamento do satélite experimental SJ-11 
Shi Jian 11-03 referindo que esses preparativos estavam a 
decorrer normalmente sem dar mais detalhes. 


O primeiro satélite desta série, o SJ-11 Shi Jian 11-01, foi 
colocado em órbita a 12 de Novembro de 2009”. Na altura, o 
analista espacial russo Igor Lissov, notou que os parâmetros 
orbitais deste satélite eram iguais ao do satélite SW-2 Shiyan 
Weixing-2 colocado em órbita a 18 de Novembro de 2004!º. O 


objectivo da missão do SW-2 foi o teste de sensores de 
infravermelhos o que levou à conclusão de que o satélite SJ-11- 
01 possa ter sido o primeiro de uma constelação de satélites de 
aviso antecipado. Esta constelação seria semelhante ao sistema 
STSS (Space Tracking and Surveillance System)” dos Estados 
Unidos. 





De facto, ao se observar as imagens divulgadas dos satélites Shi 
Jian-11 nota-se a possível existência de quatro sensores na parte 
inferior dos satélites. Nas imagens ao lado podemos ver (imagem 
superior) a representação do satélite Shi Jian 11-03 e na imagem 
inferior a representação do satélite Shiyan Weixing-2. 





Segundo as autoridades chinesas, os satélites desta série são desenvolvidos pela China Spacesat Co. Ltd da Corporação Aeroespacial 
de Ciência e Tecnologia da China. 


A 29 de Julho a China colocaria em órbita o satélite SJ-11 Shi Jian 11-02 cujo lançamento seguiu o mesmo azimute utilizado pelo 
Shi Jian 11-03. 


Veículo Data de Local de 


lançador Lançamento RU RC) Lançamento Satélites 


2009-061 Y21 12-Nov-09 2:45:04 Jiuquan, 603 Shi Jian 11-01 (36088 2009-0614) 


Lançamento 


2011-030 Y25 6-Jul-11 04:28:03,993 Jiuquan, 603 Shi Jian 11-03 (37730 2011-0304) 
2011-039 Y24 29-Jul-11 07:42:03,570 Jiuquan, 603 Shi Jian 11-02 (37765 2011-0394) 
2011-F02 eg: 18-Ago-11 09:28:09,993 Jiuquan, 603 Shi Jian 11-04 





13 


“China to launch an experimental satellite in coming days”, http://news.xinhuanet.com/english2010/china/2011- 
07/05/c 13967439.htm (em Inglês). 


“ http://www.chinanwes.com/gn/2011/07-05/3158417.shtml (em Chinês). 

5 O lançamento do SJ-11 Shi Jian 11-01 (36088 2009-0614) teve lugar às 0245:04UTC do dia 12 de Novembro de 2009, tendo sido 
realizado por um foguetão CZ-2C Chang Zheng-2C ( Y21) a partir da Plataforma de Lançamento 603 (SLS-2) do Centro de 
Lançamento de Satélites de Jiuquan. 

' O lançamento do satélite SW-2 Shiyan Weixing-2 (28479 2004-0464) teve lugar às 1045UTC do dia 18 de Novembro de 2004 e 
foi levado a cabo por um foguetão CZ-2C Chang Zheng-2C (Y15) desde a Plataforma de Lançamento LC1 do Centro de 
Lançamento de satélites de X1 Chang. 

” Os dois satélites experimentais deste sistema foram lançados às 1220:00,223UTC do dia 24 de Setembro de 2009 por um foguetão 
Delta-2 7920-10 (D344) desde o Complexo de Lançamento SLC-17B do Cabo Canaveral AFS. Os dois satélites são USA-208 'STSS 
Demo-1" (35937 2009-0524) e o USA-209 'STSS Demo-2” (35938 2009-052B). 
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O foguetão CZ-2C Chang Zheng-2C 


O desaire com o foguetão lançador Chang Zheng-2A levou a uma intervenção política de alto nível por parte das autoridades 
chinesas em meados dos anos 70. Em resultado, deu-se total prioridade ao controlo de qualidade no desenvolvimento dos 
componentes dos lançadores. Todos os sistemas eléctricos foram reforçados e realizou-se uma nova campanha de testes de vibração 
de componentes chave do veículo no solo que teve uma duração de dez meses. As alterações ao foguetão foram tão importantes que 
o novo veículo recebeu uma nova designação, o CZ-2C Chang Zheng-2C. 


Este veículo é o lançador chinês por excelência para missões para a órbita terrestre baixa, sendo o foguetão mais utilizado pela 
China. Para responder às necessidades dos clientes internacionais, a Academia Chinesa de Tecnologia de Foguetões Lançadores 
desenvolveu um novo estágio superior, o SD (Smart Dispenser), que começou a ser utilizado comercialmente em finais de 1990 e 
que levou a cabo sete missões bem sucedidas para colocar em órbita satélites da rede Iridium. O foguetão CZ-2C Chang Zheng-2C 
está disponível em três versões: 


e A versão básica: lançador CZ-2C a dois estágios para missões em órbitas baixas, inferiores a 500 km de altitude, e com uma 
capacidade de carga de 3.366 kg (altitude de 200 km, inclinação orbital de 63º em relação ao equador terrestre); 


e A versão de três estágios: lançador CZ-2C/SD, CZ-2C/SM e o veículo CZ-2C utilizado em Abril de 2004. De acordo com 
recentes observações, estas versões parecem compartilhar o primeiro e segundo estágio. Comparado com a versão original, o 
segundo estágio é mais alongado com o primeiro estágio a permanecer com o mesmo comprimento. Pode haver no entanto, 
melhorias nos motores utilizados nestes lançadores. As diferenças nestes veículos situam-se ao nível da utilização ou não de 
diferentes estágios superiores e que estágios superiores são utilizados. Uma designação alternativa para a versão de três estágios 
do CZ-2€C é “CZ-2C Modelo 2”, denominando “CZ-2C/2” a versão de dois estágios. Estes lançadores são utilizados para colocar 
satélites em órbitas baixas ou órbitas sincronizadas com o Sol (polares) superiores a 500 km de altitude com uma capacidade de 
carga de 1.456 kg (altitude de 900 km, polar e sincronizada com o Sol). 


e CZ-2C Modelo 3 ou simplesmente “CZ-2C/3A", pela primeira vez utilizada a 29 de Agosto de 2004'*. Comparada com 
versões anteriores apresenta um primeiro estágio mais alongado e quatro estabilizadores aerodinâmicos colocados no fundo do 
primeiro estágio. O seu comprimento total é de 42 metros. 


O lançador CZ-2C proporciona interfaces mecânicas e eléctricos flexíveis e uma ogiva capaz de ser ajustada no seu comprimento 
consoante o comprimento do satélite a ser lançado. O ambiente a que o satélite é submetido no lançamento (vibrações, choque, 
pressão, acústica, aceleração e ambiente térmico), atinge os requisitos comuns no mercado do lançamento comercial de satélites. 


Descrição técnica 


Sem ter em conta a versão do CZ-2C Cheng Zheng-2C lançada a 29 de Agosto de 2004, as duas configurações deste lançador 
partilham o primeiro estágio, segundo estágio e carenagem de protecção. O comprimento total do lançador é de 42 metros com um 
diâmetro de 3,35 metros. Consome tetróxido de azoto e UDMH, desenvolvendo uma força de 2.962 kN no lançamento e tendo uma 
massa de 233.000 kg. A seguinte tabela mostra as principais características do CZ-2C Chang Zheng-2C: 


Primeiro estágio Segundo estágio 
Estágio CTS 
L-140 L-35 


Propolente UDMH/N,04 UDMH /N,0, UDMEH / Hidrazina 
Massa do propolente (kg) 162.706 54.667 125/50 


o YF-22” (principal) = 
Motor YF-21 Motor sólido / SCR 
YF-24 (4 vernier) 


Força (kN) 2.961,6 741,4/11,8 70,78 (motor sólido) 


2.922,37 (principal) | 
Impulso específico (Ns/kg) 2.556,5 (no solo) | 2.804 (motor sólido) 
2.831,11 (vermier no vácuo) 


'“* Este lançador foi utilizado para colocar em órbita o satélite FSW-19 (28402 2004-0334). 
? Conjunto de quatro YF-20. 
2º Uma modificação do motor Y F-20. 
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O sistema do CZ-2C é composto pela estrutura do foguetão lançador, sistema de propulsão, sistema de controlo, sistema de 
telemetria, sistema de rastreio e segurança, sistema de controlo de atitude, sistema de separação, etc. 


A estrutura do foguetão actua de forma a suportar as várias cargas internas e externas no lançador durante o transporte, elevação 
(colocação na plataforma de lançamento) e voo. A estrutura do foguetão também combina todos os subsistemas em conjunto. A 
estrutura do foguetão é composta pelo primeiro estágio, segundo estágio e carenagem de protecção. O primeiro estágio inclui a 
secção Inter-estágio, tanque de oxidante, secção inter-tanque, tanque de combustível, secção de trânsito posterior, secção posterior, 
sistema de alimentação de propolente, etc. O segundo estágio inclui o adaptador do veículo lançador, secção de equipamento, tanque 
de oxidante, secção inter-tanque, tanque de combustível, sistema de alimentação de combustível, etc. o adaptador do veículo 
lançador liga a carga com o segundo estágio do lançador e deriva as cargas entre eles. Para o CZ-2C são fornecidos os adaptadores 
internacionais 937B e 11944. A carenagem de protecção, com duas metades, é composta por uma secção abobadada, pela secção 
cónica frontal e secção cilíndrica. A figura na página seguinte mostra a configuração do foguetão CZ-2C Chang Zheng-2C/CTS. 


O sistema de propulsão, incluindo motores e sistema de fornecimento / pressurização, gera a força dianteira e de controlo necessária 
para o voo. O primeiro estágio e o segundo estágio, utilizam propolentes armazenáveis, isto é tetróxido de azoto (N504) e dimetil 
hidrazina assimétrica (UDMH). Os tanques de propolente são pressurizados pelos sistemas de propulsão regenerativos. Existem 
quatro motores em paralelo no primeiro estágio. Os motores podem ser orientados em direcções tangenciais. A força de cada motor é 
de 740,4 kN e a força total desenvolvida é de 2.961,6 kN. Existe um motor principal e quatro motores vernier no segundo estágio, 
desenvolvendo uma força total de 798,1 kN. O CTS utiliza um motor de 
combustível sólido como motor principal e um sistema de controlo de reacção para 
ajustamentos de atitude. Nas páginas seguintes são mostrados os diagramas 
esquemáticos dos sistemas de propulsão do primeiro e do segundo estágio. 


O sistema de controlo é utilizado para manter a estabilidade do voo do lançador e 
para levar a cabo a navegação e / ou orientação segundo o programa de voo pré- 
estabelecido. O sistema de controlo consiste de uma unidade de orientação, sistema 
de controlo de atitude, sequenciador, distribuição de energia, etc. 


| — Carenagem de protecção da carga; 2 — Carga; 3 — CTS (topo do estágio 
para o CZ-2C); 4 — Adaptador de carga; 5 — Tanque de oxidante do segundo 
estágio; 6 — Secção inter-tanque do segundo estágio; 7 — tanque de 
combustível do segundo estágio; 8 —- Motores vernier; 9 — Motor principal; 10 


— Estrutura da secção inter-estágio; 11 — Tanque de oxidante do primeiro 
estágio; 12 — Secção inter-tanque do primeiro estágio; 13 — Tanque de 
combustível do primeiro estágio; 14 — secção de transição posterior; 15 — 
Secção posterior; 16 — Motores principais do primeiro estágio. 





A unidade de orientação fornece dados de movimento e de atitude do lançador e 
controla o voo tendo em conta a trajectória predeterminada. O sistema de controlo 
de atitude controla a atitude de voo para garantir a estabilização e a atitude de 
injecção ao satélite a colocar em órbita. Para a configuração de dois estágios do 
Chang Zheng-2C, o sistema de controlo reorienta o CZ-2C após o final da queima 
dos motores vernier do segundo estágio. O lançador pode induzir uma rotação no 
satélite de acordo com os requerimentos do utilizador. A rotação pode atingir as 10 
rpm. O sequenciador e o distribuidor de energia fornecem a energia eléctrica ao 
sistema de controlo, sendo também utilizada para iniciar os sistemas pirotécnicos e 
para gerar os sinais temporais para determinados eventos. 


O sistema de telemetria funciona para medir e transmitir alguns parâmetros dos 
sistemas do lançador. O sistema de telemetria consiste de dois segmentos: sistemas 
de bordo e sistemas no solo. Os sistemas de bordo incluem sensores / conversores, 
dispositivos intermédios, bateria, distribuidores de energia, transmissores, 
sinalizador de rádio, etc. O sistema no solo está equipado com antenas, modem, 
gravador e processador de dados. O sistema de telemetria fornece os dados iniciais 
de injecção e gravação em tempo real aos dados de telemetria. No total, cerca de 
300 parâmetros estão disponíveis para o CZ-2C. O CTS tem o seu próprio sistema 
de telemetria. 


O sistema de rastreio e de segurança trabalha em conjunto com as estações 
terrestres para medir a trajectória e os parâmetros de injecção orbital finais. O 
sistema também fornece informação para meios de segurança. A auto-destruição do 
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foguetão lançador pode ser levada a cabo de forma remota ou manual caso ocorresse alguma anomalia em voo. O desenho da 


medição de trajectória e de segurança são integrados em conjunto. 
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Diagramas esquemáticos dos sistemas de propulsão do primeiro (no topo) e do segundo estágio do Chang Zheng-2C. 
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Durante a fase de voo do CZ-2C Chang Zheng-2C existem três eventos de separação: a separação entre o primeiro e o segundo 
estágio, a separação da carenagem e a separação entre a carga e o segundo estágio. 


e Separação entre o primeiro e o segundo estágio — a separação entre o primeiro e o segundo estágio é uma separação a 
quente, isto é o segundo estágio entra em ignição em primeiro lugar e depois o primeiro estágio é separado com a força dos 
gases de exaustão após o accionamento de 12 parafusos explosivos. 


e Separação da carenagem — durante a separação da carenagem, os 8 parafusos explosivos que ligam a carenagem e o 
segundo estágio são accionados em primeiro lugar e depois 12 parafusos que seguram as duas metades da carenagem são 
accionados 10 ms mais tarde, separando-a longitudinalmente. A carenagem volta-se para fora apoiada em dobradiças 
devido à força exercida por molas. 


e Separação entre a carga e o segundo estágio — após o final da queima dos motores vernier, o conjunto é orientado para a 
atitude requerida. A carga está geralmente fixa com o lançador ao longo de uma banda de fixação ou com dispositivos 
explosivos não contaminantes. Após a separação, a carga é empurrada pela acção de molas. A velocidade de separação é de 
entre 0,5 m/s a 0,9 m/s. 


Para o lançador CZ-2C/CTS existem uma separação entre o satélite e o CTS após a separação deste conjunto do segundo estágio: 


e Separação entre a carga e o CTS — Tipicamente, os 
satélites estão ligados ao CTS por parafusos explosivos e 
molas de separação. Após o final da queima do CTS, os 
parafusos explosivos são detonados, libertando a carga 
que é empurrada pelas molas de separação. 


Eqgisparmento dó smsterma de telemmetroa Equipamento do sistema de controlo 


Arstema de controdo 
a fédcção 





Estriftira principal 





Separação 1º estágio “ 2º estágio Motor de propulsão sólida 


O CTS é um estágio superior compatível com o foguetão CZ-2C 
Chang Zheng-2C. O CTS consiste num adaptador de carga e num 
sistema de manobra orbital. O CZ-2C/CTS pode lançar satélites 
para órbitas terrestres baixas superiores a 500 km de altitude ou 
para órbitas sincronizadas com o Sol. 





O conjunto é colocado em órbita pelos estágios inferiores do CZ- 

2€ (apogeu entre 400 km e 2.000 km de altitude, perigeu a 200 km 
de altitude). O CTS entra então em ignição no apogeu e reorienta o conjunto segundo os requisitos da missão, procedendo à 
separação da carga em seguida. O CTS é capaz de se retirar de órbita após a separação da sua carga. 


O adaptador de carga funciona para instalar e transportar os satélites. O conjunto CZ-2C/CTS fornece um adaptador de carga 
específico segundo os requisitos do utilizador. 


O sistema de separação do CTS pode separar a carga após a inserção na órbita desejada. O sistema de separação será desenhado para 
cumprir os requisitos do cliente na velocidade de separação, direcção de separação e níveis angulares, etc. A carga é geralmente 
ligada ao CTS através de unidades explosivas de fraca intensidade. A mola de separação fornece a velocidade relativa. Os parafusos 
explosivos podem ser fornecidos pelo fabricante do satélite ou pela Academia Chinesa de Tecnologia de Foguetões Lançadores. 


O sistema de manobra orbital do CTS consiste na sua estrutura principal, motor de propulsão sólida, sistema de controlo, sistema de 
controlo a reacção e sistema de telemetria. A estrutura principal é composta por um painel central, estrutura de suporte de cargas e 
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longarina. A parte inferior do pamel está ligada ao motor de propulsão sólida e a parte superior está ligada com o suporte de cargas, 
formando um painel de apoio para os sistemas aviónicos. O cilindro tem uma forma estrutural de semi-monocoque. O motor de 
propulsão sólida fornece a força para as manobras do CTS. O impulso total do motor vai depender dos requerimentos específicos de 
cada missão. As características típicas são: 


Diâmetro (m) 
Comprimento total (m) 
Massa total (kg) 





O CTS está equipado com um sistema de controlo independente que tem as seguintes funções: manter a estabilização do voo durante 
a fase de deriva e proporciona a orientação do conjunto para a atitude de queima do motor de propulsão sólida; activar o motor de 
propulsão sólida e controlar a atitude durante a queima; levar a cabo a correcção de velocidade terminal segundo os requisitos da 
missão; reorientar o conjunto e separar os veículos; e ajustar a orientação do CTS e iniciar a remoção de órbita. O sistema 
independente de telemetria funciona para medir e transmitir alguns parâmetros ambientais do CTS no solo e durante o voo. A 
telemetria também fornece alguns dados orbitais na separação da carga. O sistema de controlo de reacção executa os comandos do 
sistema de controlo. Os motores utilizam hidrazina pressurizada controlada por válvulas solenóides. Existem quatro tanques, dois 
| tanques de gás e 16 motores. 
E 


GÊ O sistema de coordenadas do foguetão lançador (OX YZ) tem origem no centro de 

| massa instantâneo do veículo, isto é no centro de massa integrado da combinação 
FA carga / veículo lançador, incluindo o adaptador, propolentes e carenagem, etc., 
| caso seja aplicável. O eixo OX coincide com o eixo longitudinal do foguetão. O 
| | eixo OY é perpendicular ao eixo OX e está no interior do plano de lançamento 
Ir oposto ao azimute de lançamento. Os eixos OX, OY e OZ formam um sistema 
Ê 


ortogonal que segue a regra da mão direita. 
dh 
A atitude de voo do eixo do veículo lançador está definida na figura ao lado. O 


fabricante do satélite define o sistema de coordenadas do satélite. A relação ou 
, A orientação entre o veículo lançador e os sistemas do satélite serão determinados 
RR a ao longo da coordenação técnica para projectos específicos. 


Missões que podem ser realizadas pelo CZ-2C 


he A | O foguetão CZ-2C Chang Zheng-2C é um veículo capaz de colocar cargas em 
ny Vem órbitas terrestres baixas com uma capacidade de lançamento de 3.366 kg (para 

ii uma órbita a uma altitude de 200 km e uma inclinação de 63º). Adaptado com 
estágios superiores distintos, o CZ-2C pode levar a cabo várias missões. 


e Injectar cargas em órbitas terrestres baixas, que é a principal missão do CZ-2C de dois estágios; 
e Colocar cargas em órbitas terrestres baixas ou sincronizadas com o Sol, caso esteja equipado com o CTS. 


A tabela seguinte mostra as especificações típicas para várias missões que podem ser levadas a cabo pelo foguetão CZ-2C Chang 
Zheng-20 


Versão Requisitos orbitais Capacidade de Local de 
lançamento Lançamento 


: Apogeu=185-2.000 km 
Orbita terrestre baixa CZ-2C 3.366 kg (200 km/63º) Jiuquan 
Perigeu=185-400 km 


, Apogeu=400-2.000 km 
Orbita terrestre baixa CZ-2C/CTS | 2.800 kg (500 km/50º) Jiuquan 
Perigeu=400-2.000 km 


Orbita sincronizada com o Sol | CZ-2C/CTS 400-2.000 km 1.456 kg (900 km) 


Em Órbita — Vol.11 — N.º 115 / Setembro de 2011 98 





Em Órbita 


Performance do CZ-2C Chang Zheng-2C” 


No total já foram levadas a cabo 33 lançamentos do CZ-2C em todas as suas versões, tendo uma taxa de sucesso de 97% (com 
somente um lançador perdido). A seguinte tabela mostra os últimos dez lançamentos levados a cabo pelo CZ-2C?. 


Veículo Data de Local de 


lançador Lançamento Hora (UTC) Satélites 


Lançamento Lançamento 


2004-046 vis 18-Nov-04 10:45:00 Xi Chang, LC1 Shiyan Weixing-2 (28479 2001-0464) 
2005-027 Y13 2-Ago-05 7:30:02 Jiuquan, 603 FSW-4 (2) (28776 2005-0274) 
2006-035 Y16 9-Set-06 7:00:04 Jiuquan, 603 Shi Jian-8 (29385 2006-0354) 
2007-010 vis 11-Abr-07 3:27:15 Taiyuan, LC1 Hai Yang-1B (31113 2007-0104) 


Em Huan Jing-1A (33320 2008-0414) 
2008-041 6-Set-08 3:25:03 Taiyuan, LC1 ER E 


2009-021 22-Abr-09 02:55:04,562 Taiyuan, LC1 YaoGan Weixing-6 (34839 2009-0214) 
2009-061 12-Nov-09 2:45:04 Jiuquan, 603 Shi Jian 11-01 (36088 2009-0614) 
2011-030 6-Jul-11 04:28:03,993 Jiuquan, 603 Shi Jian 11-03 (37730 2011-0304) 
2011-039 29-Jul-11 07:42:03,570 Jiuquan, 603 Shi Jian 11-02 (37765 2011-0394) 
2011-F02 nas 18-Ago-11 09:28:03,993 Jiuquan, 603 Shi Jian 11-04 





O foguetão CZ-2C Chang Zheng-2C de dois estágios é principalmente utilizado para levar a cabo missões destinadas à órbita 
terrestre baixa (altitude inferior a 500 km) e o CZ-2C Chang Zheng-2C/CTS é utilizado para colocar cargas em órbitas circulares em 
altitudes iguais ou superiores a 500 km, ou para missões em órbitas sincronizadas com o Sol. 


O CZ-2C pode ser lançado desde o Centro de Lançamento de Satélites de Jiuquan (base principal), podendo também ser lançado 
desde o Centro de Lançamento de Satélites de X1 Chang e do Centro de Lançamento de Satélites de Taryuan. 


O quadro seguinte mostra a sequência de voo típica para o CZ-2C Chang Zheng-2C (também para a versão CTS). 


Chang Zheng-2C/CTS 
Tempo de Voo (s) Tempo de Voo (s) 
Lançamento 
Manobra de arfagem 
Final da queima 1º estágio 
Separação entre 1 / 2º estágio 
Separação da carenagem 


Final da queima dos motores vernier 2º estágio 
RS RR E 
|  28ss3a 

Início do ajustamento de velocidade terminal o o o 29283470 

Separação da carga 

Saída de órbita do CTS 


Separação entre 2º estágio / CTS 


/ 
Ignição do CTS / 
/ 


Final da queima do motor principal 2º estágio 350,770 301,184 





1 A performance de lançamento descrita tem em conta as assumpções de existem limitações no que diz respeito à segurança dos 
dispositivos de seguimento do lançador e limitações impostas pelas estações de seguimento; a massa do adaptador de carga e do 
sistema de separação estão incluídas na massa do lançador; é utilizada uma carenagem de protecção standard com um diâmetro de 
3,35 metros e um comprimento de 8,368 metros; na separação da carenagem o calor aerodinâmico é inferior a 1.135 Wim: o 
impulso total do motor de propulsão sólida do CTS pode ser ajustado tendo em conta os diferentes requisitos para a missão; e os 
valores orbitais são dados tendo em conta um raio equatorial médio de 6.378,10 km. 


* Para uma listagem completa dos lançamentos do CZ-2C Chang Zheng-2C até ao final de 2010, ver o n.º 105 do Boletim Em 
Orbita de Dezembro de 2009. 
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| — Lançamento; 2- manobra de arfagem; 3 — Final da queima do primeiro estágio; 4 — Separação entre o primeiro e o 
segundo estágio; 5 — Separação da carenagem; 6 — Final da queima do motor principal do segundo estágio; 7 — Final da 
queima dos motores vernier do segundo estágio; 8 — Separação entre o segundo estágio e o CTS; 9 — Ignição do motor de 
propulsão sólida do CTS; 10 — Início do ajustamento de velocidade terminal; 11 — Separação do satélite; 12 — Saída de 


órbita do CTS. 


Velocidade | Altitude | Distância 
Evento relativa 
(m/s) 


1,452 
47,052 
48,257 
117,618 
146,895 
181,142 
181,104 


Final da queima do motor principal 2º estágio 6.379,424 


Separação entre 2º estágio /CTS 7.918,657 
Ignição do CTS 7.402,700 | 637,804 
Início do ajustamento de velocidade terminal 7.512,356 | 639,455 


Final da queima dos motores vernier 2º estágio 7.917,684 
Separação da carga 7.520,725 | 637,611 
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2.848,800 
18.860,013 
18.971,228 
18,983,402 


ao Solo 
(km) 
0,000 
61,755 
64,549 
352,768 
679,624 


3 


0 


38,661 
38,106 
38,081 
35,490 
É Pe od] 
[3,252 
13,045 
-44,220 
“41,280 
-36,557 


Projecção | Projecção 
Latitude | Longitude 
Satélite 


Satélite 
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As carenagens do CZ-2C 


A carga está protegida por uma carenagem que a 1sola de várias interferências da 
atmosfera, que inclui correntes de ar de alta velocidade, cargas aerodinâmicas, 
aquecimento aerodinâmico e ruídos acústicos, etc., enquanto que o lançador 
ascende através da atmosfera. A carenagem proporciona assim à carga um bom 
meio ambiente. 


O aquecimento aerodinâmico é absorvido ou isolado pela carenagem. A 
temperatura no interior da carenagem é controlada dentro dos limites estabelecidos. 
Os ruídos acústicos gerados por correntes de ar e pelos motores do lançador são 
reduzidos para níveis permitidos para a respectiva carga. 


A carenagem é separado e ejectada quando o foguetão lançador voa fora da 
atmosfera. A altura exacta da separação da carenagem é determinada pelo requisito 
de que o fluxo de calor aerodinâmico na separação da carenagem seja inferior a 
1.135 W/m”. 


HH 


AH Vários testes foram levados a cabo no desenvolvimento da carenagem do CZ-2C, 
| incluindo testes em túneis de voo, testes térmicos, testes acústicos, testes de 
separação, testes de análise de modelos, testes de resistência, etc. Uma carenagem 
de protecção típica utilizada neste lançador tem um diâmetro de 3,35 metros e um 
comprimento de 8,368 metros. O comprimento da carenagem pode ser ajustado 
+ tendo em conta os requisitos da missão. 


158] O volume estático da carenagem é a limitação física das dimensões máximas da 
| configuração da carga a transportar. O volume estático é determinado pela 
LO bh consideração das deformações estimadas a nível dinâmico e estático do conjunto 

carenagem / carga por uma variedade de interferências durante o voo. Os volumes 
variam com diferentes tipos de carenagem e adaptadores de carga. Pode-se permitir 
que algumas saliências na carga possam exceder o volume estático máximo 











(D3000) da secção cilíndrica da carenagem. 


A estrutura da carenagem consiste numa abóbada, secção cónica frontal e secção cilíndrica. A secção cilíndrica consiste em duas 
partes: uma secção cilíndrica em favos de mel (superior) e uma secção cilíndrica química (inferior). A abóbada é um corpo semi- 
esférico com um raio de 1 metro, uma altura de 0,740 metros e um diâmetro de base de 1,930 metros. Consiste numa concha 
abobadada, um anel de base, um anel de encapsulamento e reforços. 


A concha abobadada é uma estrutura em fibra de vidro com uma espessura de 8 mm. O anel de base, anel de encapsulamento e 
reforço são fabricados em ligas de alumínio de alta resistência. Uma cintura à base de borracha de sílica cobre o exterior da linha de 
divisão e um cinturão de borracha está comprimido entre as duas metades. Os cinturões de isolamento exterior e interior impedem a 
corrente de ar de entrar na carenagem durante o voo. 
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Volume estático da carenagem para o foguetão 
CZ-2C Chang Zheng-2C de dois estágios (em 
cima: interface 937B e interface 11944) e para a 
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A parte superior da secção bicónica é um cone de 15º com uma altura de 2,647 metros. O 
diâmetro do anel superior e do anel base é de 1,930 metros. A secção tem uma constituição em 
favos de mel de alumínio. 


A secção cilíndrica é composta por duas partes. A parte inferior é fabricada em alumínio 
alterado quimicamente e tem uma altura de 1,581 metros. A parte superior é fabricada numa 
estrutura de alumínio em favos de mel e tem uma altura de 3,400 metros. Quase todas as portas 
de acessos estão localizadas na parte inferior. Existem 12 válvulas de ventilação na parte 
inferior com uma área total de 350 cm”. O comprimento da secção cilíndrica pode ser ajustado 
de acordo com os requisitos da missão. 


O mecanismo de separação e ejecção da carenagem consiste em mecanismos de abertura 
laterais, mecanismo de abertura longitudinal e mecanismo de separação, accionados por molas 
e ganchos. 





O anel base da carenagem está ligado com o segundo estágio por oito parafusos explosivos não 
E contaminantes. O plano de separação longitudinal da carenagem está localizado no quadrante 
H-IV. O mecanismo de abertura longitudinal consiste em doze explosivos não contaminantes. 


O mecanismo de separação da carenagem é composto por dois pares de dobradiças e doze 
molas. Cada metade da carenagem é suportada por duas dobradiças que se localizam no 
quadrante I e III. Existem seis molas de separação colocadas em cada metade da carenagem; o 
máximo de força exercida por cada mola é de 4 kN. Após a abertura da carenagem, cada 
metade roda em torno de uma dobradiça. Quando a taxe de rotação da metade da carenagem é 
superior a 15º/s, a carenagem é ejectada. O processo cinemático é exemplificado ao lado. 
Podem ser incorporadas na secção bicóônica da carenagem e na secção cilíndrica janelas 
transparentes às radiofrequências RF para fornecer ao satélite a capacidade de transmissão através da carenagem de acordo com as 
necessidades do utilizador. As janelas transparentes RF são fabricadas em fibra de vidro na qual a taxa de transparência é maior do 


N and 


que 85%. Podem ser proporcionadas portas de acesso à secção cilíndrica para permitir um acesso limitado ao satélite após a 
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colocação da carenagem. Algumas áreas da carenagem não podem ser seleccionadas para a localização das janelas de 
radiofrequência RF. 





Piano de separação lateral 





Lançamento falhado do SJ-11] Shi Jian 11-04 


As informações sobre este lançamento começaram a surgir logo após o lançamento do SJ-11 Shi Jian 11-02 a 29 de Julho de 2011. 
Na altura foi apontada uma data em meados de Agosto. Muitos analistas estranharam a rápida necessidade por parte da China em 
levar a cabo o tão rápido lançamento de três satélites dentro da mesma série. 


O lançamento seria oficialmente confirmado pela agência de notícias Xinhua a 17 de Agosto e acabaria 
por ter lugar às 0928:03,993UTC? do dia 18 de Agosto. Inicialmente os dados apontavam para que o 
lançamento tivesse sido bem sucedido, mas um blogger chinês adiantou poucos minutos depois que 
algo havia ocorrido mal. Esta realidade tornou-se evidente à medida que as horas foram passando sem 
haver qualquer confirmação oficial de um 
lançamento bem sucedido. 


Aparentemente, os problemas terão surgido 
durante a ignição do segundo estágio do 
foguetão lançador CZ-2C Chang Zheng-2C 
que registou assim o seu primeiro 
lançamento mal sucedido sendo também o primeiro acidente com um 
veículo da família CZ-2 desde 1974. 





A quando da edição deste número do Boletim Em Órbita ainda estava a 
decorrer a investigação sobre este acidente, mas as indicações disponíveis 
levam a crer que o segundo estágio não terá entrado em ignição ou então 
terá terminado a sua queima pouco tempo depois da sua ignição. Em resultado o centro de controlo de lançamento tomou a decisão 
de destruir o foguetão CZ-2C Chang Zheng-2C. Outras fontes indicam que os problemas terão ocorrido a T+171 s (0930:54UTC), 
isto é 50 segundos após a ignição do segundo estágio. Aparentemente terão sido avistados “flashes no interior do segundo estágio 





2 5 ; E a ; Ed E 
* Esta hora exacta foi referida num grupo de discussão aeroespacial chinês sem ser adiantada qualquer fonte. 
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ate ao falhanço dos giroscópios.” Curiosamente, haviam surgido já anteriormente referências de que haviam sido encontrados 
problemas nestes lançadores sendo esta a razão apontada para o lançamento do Shi Jian 11-03 antes do Shi Jian 11-02. 


Alguns dos destroços foram encontrados a 19 de Agosto no condado de Dulan, província de Qinhai. 


As imagens do lançamento do foguetão CZ-2C 
Chang Zheng-2C com o satélite SJ-11 Shi Jian 11- 
04 surgiram na Internet vários dias após o acidente, 
bem como algumas fotografias que mostram alguns 
dos destroços que foram recuperados. 


Após o acidente todos os lançamentos foram 

suspensos e foi criada uma comissão de inquérito 

para investigar as suas causas. A 5 de Setembro a 
Corporação Espacial de Ciência e Tecnologia Espacial da China anunciava que o acidente ficara a dever-se a um mau 
funcionamento de uma ligação entre um servomecanismo e motor vernier YF-23C (DaFY21-1) n.º 3 do segundo estágio durante a 
sua fase de queima. Este problema levou à falha no controlo de atitude do veículo e posterior destruição pelo centro de controlo. Os 
motores em questão são também utilizados nos lançadores CZ-3A, CZ-3B, CZ-3C e CZ-2F. 
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Rússia perde Progress M-12M 


Um novo veículo de carga foi lançado para a estação espacial internacional a 24 de Agosto de 2011, com o objectivo de manter a 
operacionalidade do complexo. No entanto, e devido a um problema durante a fase de ignição do estágio Blok-I do foguetão 
lançador 114511U Soyuz-U, o Progress M-12M não conseguiu atingir a órbita terrestre acabando por se despenhar na tundra 
siberiana. 


Os lançamentos dos veículos de carga russos assumiram um papel ainda mais importante com a retirada de serviço dos vaivêns 
espaciais norte-americanos, sendo também complementados pelos veículos de carga ATV europeus e HTV japoneses. 


O voo do Progress M-12M (IIporpecc M-12M) deveria ter sido a continuação de um sucesso iniciado a 20 de Janeiro de 1978 com a 
colocação em órbita do Progress-1 (10603 1978-0084), mas infelizmente terminou com uma cadência de sucessos que se originava 
no primeiro veículo da série. 


Mais uma vez a NASA decidiu designar um veículo pertencente a outra nação com uma designação que não corresponde á verdade. 
Sendo esta a missão ISS-44P, a NASA designa este cargueiro como Progress-44, referindo-se assim ao número sequencial no 
programa da estação espacial internacional. Porém, esta é uma designação que induz em erro muitos dos leitores. 


Os cargueiros Progress M-M 


Ao abandonar o seu programa lunar tripulado a União Soviética prosseguiu o seu programa espacial ao colocar sucessivamente em 
órbita terrestre uma série de estações espaciais tripuladas nas quais os cosmonautas soviéticos e posteriormente russos estabeleceram 
recordes de permanência no espaço. Começando inicialmente com estadias de curtas semanas e passando posteriormente para longos 
meses, os cosmonautas soviéticos eram abastecidos no início pelas tripulações que os visitavam em órbita, mas desde cedo, e 
começando com a Salyut-6, a União Soviética iniciou a utilização dos veículos espaciais de carga Progress. Os Progress 
representaram um grande avanço nas longas permanências em órbita, pois permitiam transportar para as estações espaciais víveres, 
instrumentação, água, combustível, etc. Os cargueiros são também utilizados para elevar as órbitas das estações, para descartar o lixo 
produzido a bordo dos postos orbitais e para a realização de diversas experiências científicas. 


Ao longo de 30 anos foram colocados em órbitas dezenas de veículos deste tipo que são baseados no mesmo modelo das cápsulas 
tripuladas Soyuz e que têm vindo a sofrer alterações e melhorias desde então. 


Raiisadores 


Tanques de 
Secção pressurizada ra a A dl combustivol 
ilus sistuittiais ia no | | Menta parâncipral 
aviindcos Bo, | | 

Amtesas ade 


Tanques de Muídos | a | Kem deteução orbitais 


Esvntilha de | 
servico —, ? al — Matores de manobra 


Senseros difrevoernollios 
teta ade TW 


Secção de carga Palmel solar 


pressuriza 


Soda ale 
acoplagerm 
Camara de acoplagem 
Escntlilha de avemem 
Amntena de TW 
Esvotilha de servico 
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A versão carga da Soyuz 


O cargueiro 11F615460 (7K-TGM) n.º 411 for o 135º cargueiro russo a ser lançado e o primeiro a não atingir a órbita terrestre. 
Destes, 43 foram do tipo Progress (incluindo o cargueiro Cosmos 1669), 68 do tipo Progress M (incluindo o Progress M-SO1), 11 do 
tipo Progress Ml e 12 do tipo Progress M-M. Os Progress 1 a 12 serviram a estação orbital Salyut-6; os Progress 13 a 24 e o 
Cosmos 1669 serviram a estação orbital Salyut-7; os Progress 25 a 42, Progress M a M-43 e Progress M1-1, M1-2 e M1-5 serviram 
a estação orbital Mir. O cargueiro Progress M-SO1 também foi utilizado para transportar carga para a ISS ao mesmo tempo que 
servia para adicionar o módulo Prrs. 


O veículo Progress M-M (11F615A60) é uma versão modificada do modelo 7K-TGM Progress (11F615A55), com um novo 
computador TsVM-101 no lugar do velho computador Árgon-16 e com um novo sistema compacto digital de telemetria MBITS no 
lugar do velho sistema de telemetria analógico. Estas alterações permitem um sistema de controlo mais rápido e eficiente, ao mesmo 
tempo que permitem uma redução de 75 kg na massa total do sistema de aviónicos. A estrutura do novo sistema de controlo, a 
arquitectura do software utilizado e das suas capacidades, bom como a sua natureza modular, permite um ajustamento mais fácil a 
novos sensores. 





Tal como os outros tipos de cargueiros, o Progress M-M é constituído por três módulos: 


e Módulo de Carga — GO “Gruzovoi Otsek” (com um comprimento de 3,0 metros, um diâmetro de 2,3 metros e um peso de 
2.520 kg) com um sistema de acoplagem e está equipado com duas antenas tipo Kurs; 


e Módulo de Reabastecimento — OKD “Otsek Komponentov Dozapravki” (com um comprimento de 2,2 metros, um 
diâmetro de 2,2 metros e um peso de 1.980 kg) destinado ao transporte de combustível para as estações espaciais; 


e Módulo de Serviço PÃO “Priborno-Agregatniy Otsek'“ (com um comprimento de 2,3 metros, um diâmetro de 2,1 metros 
e um peso de 2.950 kg) que contém os motores do veículo tanto para propulsão como para manobras orbitais. O seu 
aspecto exterior é muito semelhante ao dos veículos tripulados da série 17K-STM Soyuz TM (11F732). 





Di! | sh Y : Está previsto que os lançamentos dos veículos de carga russos sejam 

Li | no futuro levados a cabo pelos foguetões 14414-A Soyuz-2-1A em 
vez dos foguetões 114511U Soyuz-U, com os dois lançadores a 
serem utilizados em simultâneo durante um período de tempo. Prevê- 
se também que os lançamentos dos veículos tripulados Soyuz TMA e 
Soyuz TMA-M serão lavados a cabo pelo foguetão 14414-A Soyuz- 
ed CS 2-1A e mais tarde os lançamentos dos veículos de carga serão levados 
le ra LT 12” | acabo pelos foguetões 14414-1B Soyuz-2-1B. 


Esta alteração acontece devido ao facto que, tal como aconteceu com 
os foguetões 8K82K Proton-K, os sistemas de controlo analógicos 
utilizados nos foguetões 11A4511U Soyuz-U e 114511U-FG Soyuz- 
FG são fabricados na Ucrânia. Como a agência espacial russa 
Roscosmos e o Ministério da Defesa Russo não querem depender de 
um fabricante estrangeiro, torna-se necessário proceder a esta 
alteração nos lançadores pois os novos sistemas de controlo e telemetria são fabricados na Rússia. 


A seguinte tabela indica os últimos dez veículos de carga colocados em órbita e o plano de lançamentos destes veículos até 2013: 
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Progress 
M-03M (35P) 
M-04M (36P) 
M-05M (37P) 
M-06M (38P) 
M-07M (39P) 
M-08M (40P) 
M-09M (41P) 
M-10M (42P) 
M-11M (43P) 


M-13M (45P) 
M-14M (46P) 
M-15M (47P) 
M-16M (48P) 
M-17M (49P) 
M-18M (50P) 


Nº de Série 
403 
404 
405 
406 
407 
408 
409 
410 
411 


413 
414 
415 
416 
417 
418 


NORAD 
35948 
36361 
36521 
36748 
37156 
37196 
37359 
37396 
37679 


Designação 
Internacional 
2009-0564 
2010-003 A 
2010-0184 
2010-033A 
2010-0444 
2010-055A 
2011-0044 
2011-017A 
2011-0274 


Lançamento 
15-Out-09 
3-Fev-10 
28-Abr-10 
30-Jun-10 
10-Set-10 
27-Out-10 
28-Jan-11 
27-Abr-l1 
21-Jun-11 


14-Out-1l 
25-Jan-12 
25-Abr-12 
25-Jul-12 
23-Out-12 
29-Jan-13 


Acoplagem 
18-Out-09 
5-Fev-10 
1-Mai-10 
4-Jul-10 
12-Set-10 
30-Out-10 
31-Jan-11 
29-Abr-11 
23-Jun-11 


16-Out-1llI 
28-Jan-12 
27-Abr-12 
24-Jul-12 
25-Out-12 
31-Jan-13 


Separação 
22-Abr-10 
10-Mai-10 
25-Out-10 
31-Ago-10 
20-Fev-11 
24-Jan-11 
22-Abr-11 
13-Out-1l 
23-Ago-11 


25-Jan-12 
24-Abr-12 
24-Jul-12 
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Reentrada 
27-Abr-10 
1-Jul-10 
15-Nov-10 
6-Set-10 
20-Fev-11 
24-Jan-11 
26-Abr-11 
2?-Out-1I 
1-Set-11 


22-Jan-12 
22-Abr-12 
22-Jul-12 


Esta tabela indica os últimos dez lançamentos dos veículos de carga russos, bem como os seus próximos lançamentos. 
Todos os lançamentos são levados a cabo desde o Cosmódromo de Baikonur por foguetões 114511U Soyuz-U e tiveram 
como destino a estação espacial internacional ISS. Em itálico encontram-se as datas previstas para os acontecimentos 
indicados. Tabela: Rui C. Barbosa. 
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O foguetão 1IASTIU Soyuz-U 


O foguetão 114511U Soyuz-U é a versão do lançador 114511 Soyuz, mais 
utilizada pela Rússia para colocar em órbita os mais variados tipos de 
satélites. Pertencente à família do R-7, o Soyuz-U também tem as 
designações SS-6 Sapwood (NATO), SL-4 (departamento de Defesa dos 
Estados Unidos), A-2 (Designação Sheldom). 


O Soyuz-U é fabricado pelo Centro Espacial Estatal Progress de Produção e 
Pesquisa em Foguetões (TsSKB Progress) em Samara, sobre contrato com a 
agência espacial russa. 


O foguetão 114511U Soyuz-U com o cargueiro Progress M tem um peso de 
313.000 kg no lançamento, pesando aproximadamente 297.000 kg sem a sua 
carga. Sem combustível o veículo atinge os 26.500 kg (contando com a 
ogiva de protecção da carga). O foguetão tem uma altura máxima de 36,5 
metros (sem o módulo orbital). É capaz de colocar uma carga de 6.855 kg 
numa órbita média a 220 km de altitude e com uma inclinação de 51,6º em 
relação ao equador terrestre. No total desenvolve uma força de 410.464 kgf 
no lançamento, tendo uma massa total de 297.400 kg. O seu comprimento 
atinge os 51,1 metros e a sua envergadura com os quatro propulsores laterais 
é de 10,3 metros. 


O módulo orbital (onde está localizada a carga a transportar) pode ter uma 
altura entre os 7,31 metros e os 10,14 metros dependendo da carga. O 
diâmetro máximo da sua secção cilíndrica varia entre os 2,7 metros e os 3,3 
metros (dependendo da carga a transportar). O foguetão possui um sistema 
de controlo analógico e tem uma precisão na inserção orbital de 10 km em 
respeito à altitude, 6 segundos em respeito ao período orbital e de 2º no que 
diz respeito ao ângulo de inclinação orbital. É um veículo de três estágios, 
sendo o primeiro estágio constituído por quatro propulsores laterais a 
combustível líquido designados Blok B, V, G e D. Cada propulsor tem um 
peso de 43.400 kg, pesando 3800 kg sem combustível. O seu comprimento 
máximo é de 19,8 metros e a sua envergadura é de 3,82 metros. O tanque de 
propolente (querosene e oxigénio) tem um diâmetro de 2,68 metros. Cada 
propulsor tem como componentes auxiliares as unidades de actuação das 
turbo-bombas (peróxido de hidrogénio) e os componentes auxiliares de 
pressurização dos tanques de propolente (nitrogênio). 


Cada propulsor tem um motor RD-117 e o tempo de queima é de cerca de 
118 s. O RD-117 desenvolve 101.130 kgfno vácuo durante 118 s. O seu Tes 
é de 314 se o Tes-nm é de 257 s, sendo o Tg de 118 s. Cada motor tem um 
peso de 1.200 kg, um diâmetro de 1,4 metros e um comprimento de 2,9 
metros. Têm quatro câmaras de combustão que desenvolvem uma pressão 
no interior de 58,50 bar. Este motor foi desenhado por Valentin Glushko. 


O Blok A constitui o corpo principal do lançador e é o segundo estágio, 
estando equipado com um motor RD-118. Tendo um peso bruto de 99500 
kg, este estágio pesa 6.550 kg sem combustível e é capaz de desenvolver 
99.700 kgf no vácuo. Tem um Tes de 315 s e um Tq de 280s. Como 
propolentes usa o LOX e o querosene (capazes de desenvolver um Isp-nm 
de 248 s). O Blok A tem um comprimento de 27,1 metros e um diâmetro de 
2,95 metros. O diâmetro máximo dos tanques de propolente é de 2,66 
metros. 


Este estágio tem como componentes auxiliares as unidades de actuação das 
turbo-bombas (peróxido de hidrogénio) e os componentes auxiliares de 
pressurização dos tanques de propolente (nitrogênio). O motor RD-118 foi 
desenhado por Valentin Glushko nos anos 60. É capaz de desenvolver uma 
força de 101.632 kgfno vácuo, tendo um Tes de 315 s e um Tes-nm de 248 s. 
O seu tempo de queima é de 286 s. O peso do motor é de 1.400 kg, tendo 


um diâmetro de 1,4 metros, um comprimento de 2,9 metros. As suas quatro câmaras de combustão desenvolvem uma pressão de 


51,00 bar. 


Em Órbita — Vol.11 — N.º 115 / Setembro de 2011 


108 


Em Órbita 


O terceiro e último estágio do lançador é o Blok T equipado com um motor RD-0110. Tem um peso bruto de 25.300 kg e sem 
combustível pesa 2.710 kg. É capaz de desenvolver 30.400 kgf e o seu Tes é de 330 s, tendo um tempo de queima de 230 s. Tem um 
comprimento de 6,7 metros (podendo atingir os 9,4 metros dependendo da carga a transportar) e um diâmetro de 2,66 metros (com 
uma envergadura de 2,95 metros), utilizando como propolentes o LOX e o querosene. O motor RD-0110, também designado RD- 
461, foi desenhado por Semyon Ariyevich Kosberg. Tem um peso de 408 kg e possui quatro câmaras de combustão que 
desenvolvem uma pressão de 68,20 bar. No vácuo desenvolve uma força de 30.380 kgf, tendo um Ies de 326 s e um tempo de 


queima de 250 s. Tem um diâmetro de 2,2 metros e um comprimento de 1,6 metros. 


A tabela seguinte indica os últimos dez lançamentos orbitais levados a cabo com o foguetão 11A511U Soyuz-U. 


Lançamento 


2010-014 


2010-018 


2010-033 


2010-044 


2010-055 


2011-004 


2011-017 


2011-027 


2011-028 
2011-F03 


Data 
16-Abr-10 


28-Abr-10 
30-Jun-10 
10-Set-10 
27-Out-10 
28-Jan-11 
27-Abri-l1 
21-Jun-11 


27-Jun-11 
24-Ago-11 


Hora UTC Veículo Lançador Local Lançamento Plat. Lanç. 


15:00:00.216 
17:15:08.987 
15:35:13.875 
10:22:56.829 
15:11:49.852 
01:31:38.952 
13:05:21.049 
14:38:15,013 


16:10:00 
13:00:08,041 


169 


515000-118 


515000-119 


515000-122 


M15000-123 


M15000-126 


-015000-116 


M15000-128 


nro 
J115000-132 


GIK-1 Plesetsk 


Baikonur 


Baikonur 


Baikonur 


Baikonur 


Baikonur 


Baikonur 


Baikonur 


GIK-1 Plesetsk 


Baikonur 


LC16/2 


LC1 PU-5 


LC1 PU-S5 


LC31 PU-6 


LC1 PU-5 


LC1 PU-5 


LC1 PU-5 


LC1 PU-5 


LC16/2 
LC1 PU-5 


Carga 
Cosmos 2462 
(36511 2010-0144) 
Progress M-05M 
(36521 2010-0184) 
Progress M-06M 
(36748 2010-0334) 
Progress M-07M 
(37156 2010-0444) 
Progress M-08M 
(37196 2010-0554) 
Progress M-09M 
(37359 2011-0044) 
Progress M-10M 
(37396 2011-0174) 
Progress M-11M 
(37679 2011-0274) 
Cosmos 2472 
(37727 2011-0284) 
Progress M-12M 


Esta tabela mostra os últimos dez lançamentos levados a cabo utilizando o foguetão 114511U Soyuz-U sem qualquer estágio 
superior (Fregat ou Ikar). Este lançador continua a ser o vector mais utilizado pela Rússia. Tabela: Rui C. Barbosa. 
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Descrição da carga a bordo do Progress M-12M 


Massa do veículo no lançamento 7.283 kg 


Propolente nos tanques do sistema de propulsão para as 250 kg 
necessidades da ISS 


Propolente nos tanques do sistema de reabastecimento 746 kg 


oxigênio: oxigénio 
mi 


Documentação de bordo, provisões para a tripulação e 37 kg 
equipamento de fotografia e de vídeo 
Equipamento para a secção norte-americana 367 kg 
MASSA TOTAL DA CARGA 2.670 kg 


Preparação e lançamento do Progress M-12M 





Os preparativos para o lançamento foram iniciados a 29 de Junho de 2011 com a chegada à estação de caminho-de-ferro de Tyura 
Tam de um comboio com o veículo de carga 11D615A60 n.º 412 (Progress M-12M) e com o veículo tripulado 110732 n.º 232 
(Soyuz TMA-22). Depois das necessárias verificações alfandegárias, o comboio foi transferido para a rede de caminho-de-ferro do 
Cosmódromo de Baikonur e transportado para as instalações do edifício de integração e montagem da Área 254 onde seria preparado 
para o lançamento. No dia seguinte os dois veículos eram retirados dos respectivos contentores de transporte e colocados nas 
plataformas de preparação e integração. 


A 14 de Julho tinham início os testes com o veículo Progress M-12M, nomeadamente nos seus sistemas de forma individual. 
Seguiram-se os testes integrados e autônomos do veículo, sendo posteriormente transferido para a câmara acústica onde foi testado 
os seus sistemas de rádio e o sistema Kurs. 


A 14 de Agosto a Comissão Estatal levou a cabo uma reunião no final da qual deu luz verde para o abastecimento do sistema de 
propulsão do veículo de carga. Por esta altura o foguetão lançador 114511U Soyuz-U era submetido a testes pneumáticos, seguindo- 
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se a verificação dos seus sistemas de propulsão e de controlo (o foguetão havia sido transportado para o cosmódromo a 11 de Março 
de 2011). Na noite do dia 15 de Agosto o Progress M-12M foi transportado para a estação de abastecimento n.º 31. O abastecimento 
teve lugar nos dias 15 e 16, seguindo-se as operações de processamento finais. No dia 16 o veículo era transportado de volta para as 
instalações de montagem e teste MIK 254 e no dia 17 de Agosto era acoplado ao compartimento de transferência. Este 
compartimento é um bloco cilíndrico que permite a união entre a carga a ser colocada em órbita e o último estágio do foguetão 
lançador, neste caso o Blok-I. No dia seguinte era levada a cabo uma inspecção por parte dos especialistas da Corporação RKK 
Energiya “Sergey Korolev” e depois o veículo de carga era colocado no interior da carenagem de protecção 11S5SI7A2 (JI15000- 
096), constituindo assim o Módulo Orbital. 





Este conjunto seria transportado para o edifício de integração e montagem do lançador na Área 112 no dia 19 de Agosto e as 
operações de integração seriam levadas a cabo a 20 de Agosto. No dia seguinte teve lugar uma reunião da Comissão Técnica Estatal 
que analisou os preparativos para o lançamento. No final da reunião foi dada luz verde para o transporte do foguetão lançador para a 
plataforma de lançamento. O foguetão lançador 114511U Soyuz-U (J115000-132) com o veículo de carga 110615460 n.º 412 foi 
transferido para a Plataforma de Lançamento PU-S do Complexo de Lançamento LC1I “Gagarinskiy Start? (17P32-5) a 22 de 
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Com os preparativos finais e a contagem decrescente a decorrerem sem problemas, o lançamento do veículo de carga 11D615A60 
n.º 412 teria lugar às 1300:08,401UTC do dia 24 de Agosto. O desempenho do primeiro estágio do foguetão lançador ocorreu sem 
qualquer tipo de problema, tendo a sua queima e separação ocorrido a T+Im 58,78s (1302:07,18UTC). A separação da carenagem 
de protecção ocorreu a T+2m 41,465 (1302:49,86UTC) e o final da queima do segundo estágio ocorria a T+4m 45,05s 
(1304:53,45UTC). 


A separação entre o segundo e o terceiro estágio Blok-I ocorreu a T+4m 47,30s (1304:55,70UTC) e a grelha se ligação entre estes 
dois estágios separava-se cerca de 10 segundos mais tarde a T+4m 57,05s (1305:05,45UTC), já com o terceiro estágio em ignição. 
Esta ignição do terceiro estágio deveria terminar a T+8m 45,88 (1308:54,28UTC) e a separação entre o Progress M-12M e o estágio 
Blok-I deveria acontecer a T+8m 49,18s (1358:57,58UTC). 
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Logo após o acidente a agência espacial russa Roscosmos anunciava que todos os lançamentos com os foguetões Soyuz seriam 
adiados até se estabelecer a causa do acidente que levou à destruição do veículo J115000-132. No entanto, era também referido que 
este acidente não iria interferir de forma significativa com as operações a bordo da estação espacial internacional que estava ocupada 
pelos membros da Expedição 28 (Andrey Borisenko, Alexander Samokutyayev, Ronald Garan, Sergei Volkov, Satoshi Furokawa e 
Michael Fossum). 
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Determinado o local provável de impacto dos destroços do foguetão 11A4511U Soyuz-U, foram enviados helicópteros de busca para 
uma área a 50 km da cidade de Karakoksha, distrito de Choisk, República de Altai, na zona Sul da Sibéria. Também foram 
localizados destroços nas montanhas e florestas de Chebalar, perto da cidade de Bizhelbik. Toda a área foi colocada em situação de 
emergência logo após o acidente, sendo o alerta levantado a 26 de Agosto. Durante as buscas não foram descobertos destroços de 
grandes dimensões do Progress M-12M, o que levou os especialistas a afirmar que o veículo de carga acabou por se destruir durante 
a reentrada atmosférica. 





A 30 de Agosto, a comissão de investigação anunciava que o acidente fora devido a uma performance anormal do terceiro estágio do 
foguetão lançador. Esta performance ficou-se a dever ao mau funcionamento de um gerador de gás. Uma repentina baixa de pressão 
na pressão do combustível a cerca de T+5m 25s, levou a que o computador de bordo desactivasse de forma automática o motor por 
razões de segurança. A quando da edição deste número do Boletim Em Órbita era desconhecida a natureza e a raiz do problema que 
causou o mau funcionamento do gerador de gás. 
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2000-F01 


2000-F02 


2000-F03 


2001-F01 
2002-F01 
2002-F02 


2002-F03 
2003-F01 
2003-F02 


2004-F01 
2005-F01 


2005-F02 


2005-F03 


2005-F04 


2006-F01 


2006-F02 


2006-F03 


2007-F01 
2007-F02 
2007-F03 


2008-F01 
2008-F02 
2009-F01 


2009-F02 
2009-F03 


2010-F01 


2010-F02 


2010-F03 


2010-F04 


2011-F01 


2011-F02 


2011-F03 


Data 
10-Fev-00 


12-Mar-00 


27-Dez-00 


21-Set-01 
15-Set-02 
15-Out-02 


11-Dez-02 
16-Set-03 
29-Nov-03 


6-Set-04 
9-Jun-05 


21-Jun-05 
21-Jun-05 
8-Out-05 

24-Mar-06 


10-Jul-06 


26-Jul-06 


29-Jan-07 
21-Mar-07 
5-Set-07 


3-Ago-08 
16-Ago-08 
24-Fev-09 


4-Abr-09 
25-Ago-09 


15-Abr-10 
9-Jun-10 
5-Dez-10 
25-Dez-10 
4-Mar-l1 
18-Ago-11 


24-Ago-11 


Hora (UTC) 
01:30:00 


14:49:20 
18:56:31.545 


18:49:00 
10:30:00 
18:20:00 


22:21:25 


04:33:00 
10:53:00 


0:48:37.116 
19:46:08 

15:02:14.145 
22:30:00 


12:08:00 


19:43:05.209 


23:21:38.034 
01:10:00 
22:43:10 


03:34:00 
19:32:00 
09:55:31 


02:20:15 
08:00:33 


10:57:00 


08:01:00 
10:25:19 


10:34:00 
10:09:43 
09:28:09.993 


13:00:08.041 


Lançamentos falhados 


Local de Lançamento 
Kagoshima 
M-V 
Oc. Pacífico, 154º O 
Odyssey 


GIK-1 Plesetsk 
LC32/1 


Vandenberg AFB 
SLC-576E 
Taiyuan 
GIK-1 Plesetsk 
LC43/3 
CSG Kourou 
ELA3 
Taiyuan 
Tanegashima 
Yoshinobu LP1 
Palmachin 


Taiyuan 
GIK-1 Plesetsk 
LC16/2 
Mar de Barents 
K-496 Borisoglebsk 
GIK-1 Plesetsk 
LC133/3 


Ilha de Omelek, Kwajalein 


Satish Dawan SHAR 
Sriharikota, SLP 


GIK-5 Baikonur 
LC109/95 


Oc. Pacífico, 154º O 
Odyssey 
Ilha de Omelek, Kwajalein 
GIK-5 Baikonur 
LC200 PU-39 


Ilha de Omelek, Kwajalein 


Semnan 


Vandenberg AFB 
SLC-576E 


Tonghae / Musudan-ri 


Naro 


Satish Dawan SHAR 
Sriharikota, SLP 


Naro 


Baikonur 
LC81 PU-24 


Satish Dawan SHAR 
Sriharikota, SLP 
Vandenberg AFB 

SLC-576E 
Jiuquan 
603 
Baikonur 
LC1 PU-5 


Veículo Lançador 
M-V 
(M-V-4) 
11K77 Zenit-3SL/DM-SL 
(SL-5/2L) 


11K68 Tsyklon-3 
(45034503) 


Taurus-2110 
(T6) 
KT-1 Kaituozhe-l 


114511U-PBV Soyuz-U 
(066) 
Ariane-SECA 
(V157/L517) 


KT-1 Kaituozhe-1 
H-24/2024 
(6F) 
Shavit-1 
KT-1 Khaituoze 


8K78M Molniya-M/L 
(77046694) 
R-29R Volna 
(392) 

14405 Rockot/Briz-KM 
(4925882030/72508) 
Falcon-1 
(F-1) 


GSLV-F02 


15418 Dnepr-l 
(4502973804) 


11K77 Zenit-3SL/DM-SL 
(SL-24/25L) 


Falcon-1 (F2) 


8K82KM Proton-M/Briz-M 
(53522/88522) 
Falcon-1 
(F-3) 
Safir-l 


Taurus-XL (Taurus-3110) 
Unha-2 
Naro-1 (KSLV-1) 
GSLV-D3 


Naro-1 
(F-2) 


8K82KM Proton-M/DM-03 
(53537/1L) 
GSLV-F06 


Taurus-XL (Taurus-3110) 
'Hong' 


CZ-2€C Chang Zheng-2C 


114511U Soyuz-U 
(J115000-132) 
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Carga 
ASTRO-E 


ICO F-1 


Gonets-D1 n.º 7; Gonets-Dl1 n.º 8; 
Gonets-D1 n.º 9; Strela-3; 
Strela-3; Strela-3 
OrbView-4; QuikTOMS; SBD; 
Celestis-04 
HTSTL-1 


Foton M n.º 1 (34KC n.º 13?) 


Hot Bird-7; Stentor; Ballast 
PS-2 
IGS-2a; IGS-2b 
Ofeq-6 
PS-3 
Molniya-3K n.º 12L 


Cosmos-1 'Solnechny Parus' 
CryoSat 
FalconSAT-2 


Insat-4C 


Belka; Baumanets-1; Unisat-4; 
PICPOT; ION; Sacred; KUTESat; 
ICEcube-l; Rincon; SEEDS; 
HAUSat-1; Ncube-l; Merope-l; 
Aerocube-l; PolySat-1; PolySat-2; 
ICEcube-2; Voyager 


NSS-8 
DemoSat 


JCSat-11 


Trailblazer; PRESat; NanoSail-D; 
Celestis-Explores 


Safir-E-Omid 
OCO 


Kwangmyongsong-2 
STSAT-2 


G-Sat 4 (HealthSat) 


STSAT-2B 


Uragan-M n.º 739; 
Uragan-M n.º 740; 
Uragan-M n.º 741 


GSAT-5 Prime 


Glory; KySat-1; Hermes; 
Explorer-1 Prime 


SJ-11 Shi Jian 11-04 


Progress M-12M 


Esta tabela mostra os lançamentos falhados que tiveram lugar desde o ano 2000. Na lista só estão incluídos os lançamentos 
nos quais ocorreu a perda total da sua carga e do veículo lançador, não resultando qualquer objecto em órbita. 


Tabela: Rui €C. Barbosa 


Em Órbita — Vol.11 —- N.º 115 / Setembro de 2011 


114 


f “These babies 
” miss their mother. 
Is she on your back? 


PLEASE, DON'T WEAR FUR! 


| People for the Ethical Treatment of Animals » 757-622-PETA * FurisDead.com 








Em Órbita 


Quadro de Lançamentos Recentes 


A seguinte tabela lista os lançamentos orbitais levados a cabo entre nos meses de Julho e Agosto de 2011. Por debaixo de cada lançamento está referida uma sequência de quatro números 
que indica respectivamente o apogeu orbital (km), perigeu orbital (km), a inclinação orbital em relação ao equador terrestre (º) e o período orbital (minutos). Estes dados foram fornecidos 
pelo Space Track. Estes são os dados mais recentes para cada veículo à altura da edição deste número do Boletim Em Orbita. 


Data UTC Des. Int. NORAD Designação Lançador Local Peso (kg) 
06 Jul. 0428:04 2011-0304 37730 SJ-11 Shi Jian 11-03 CZ-2€C Chang Zheng-2C (Y25) Jiuquan, SLS-2 (603) 
(704 /690/98,23/98,71) 
08 Jul. 1529:04 2011-0314 37736 STS-135/ISS ULF-7 OV-104 Atlantis Centro Espacial Kennedy, LC-39A/MLP-3 
(385 /371/51,64/92,11) — Regressou à Terra a 21 de Julho de 2011 
MPLM Raffaello 

2011-031B 37752 Pico-Satelhte Solar Cell (PSSC 2) 
(374/357/51,64/91,85) 
1 Jul. 1541:04 2011-032A 37737. TL-1B Tian Lian-lB CZ-3C Chang Zheng-3C (Y8) X1 Chang, LC2 
(35795 /35779/0,98/ 1436,11) 
13 Jul. 0227:04 2011-033A 37739  Globalstar-M083 14A14-1A Soyuz-2-1A/Fregat (008/1024/ST23) Baikonur, LC31 PU-6 700 
(933 /918/51,99/103,54) 

2011-033B 37740 - Globalstar-M088 700 
(1414/1413 /51,97/114,08) 

2011-0330 37741. Globalstar-M091 700 
(934 /917/51,99/103,53) 

2011-033D 37742 Globalstar-M085 700 
(933 /915/51,99/103,5) 

2011-033E 37743 Globalstar-M081 700 
(933 /916/51,99/103,51) 

2011-033F 37744. Globalstar-M089 700 
(933 /915/51,99/103,5) 
15 Jul. 1118 2011-0344 37746 GSAT-12 PSLV-C17 Satis Dawan, Ilha de Sriharikota, SLP 1.410 
(35811 /35762/0,09/1436,11) 
15 Jul. 2316:10 2011-0354 37748 SES-3 *0S-2 8K82KM Proton-M/Briz-M (93518/99519) Baikonur, LC200 PU-39 3.112 
(35853 /35850/ 0,05 / 1439,41) 

2011-035B 37749 KazSat-2 1.330 
(35789 / 35786 / 0,03 / 1436,14) 
16 Jul. 0641 | 2011-036A 37753 USA-232 (GPS IIF-2 Navstar-66) Delta-IV Medium-+(4,2) (D355) Cabo Canaveral AFS, SLC-37B 
(20185 /20179/55,02/717,98) 
18 Jul. 0231:18 2011-037A 37755  Spektr-R Zenit-2SB80/Fregat-SB (70181401 - SLB80.3/2002) Baikonur, LC45 PU-1 3.660 
(335973 /4740 / 56,83 / 12323,8) 
26 Jul. 2144:28 2011-0384 37763  BeiDou-2 IGSO-4 Compass-14 CZ-3A Chang Zheng-3A X1 Chang, LC3 
(35873 /35699/55,19/ 1436,06) 
29 Jul. 0742:04 2011-039A 37765  SJ-11 Shi Jian 11-02 CZ-2C Chang Zheng-2C-II (Y24) Jiuquan, SLS-2 (603) 


(706 /687/98,11/98,71) 
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05 Ago. 1625:00 2011-040A 
Órbita heliocêntrica 
06 Ago. 2253:30 2011-041A 
(35790 / 35783 / 0,09 / 1436,11) 

2011-041B 
(35790 / 35785 / 0,02 / 1436,14) 
11 Ago. 1615:04 2011-042A 
(35845 /35819/0,16/1438,41) 
15 Ago. 2257:19 2011-043A 
(917 /902/99,37/103,19) 
17 Ago. 0712:26 2011-0446 
(702 / 685 / 98,26 / 98,64) 

2011-044C 
(697 /657/98,26 / 98,29) 

2011-044B 
(729 /693/98,26/99) 

2011-044D 
(698 / 668 / 98,26 / 98,41) 

2011-044A 
(697 /641/98,26/98,12) 

2011-044E 
(697/611/98,)27/97,81) 

2011-044F 
(697 /628/98,27/97,99) 

2011-044H 
(1296 /691/98,22/ 104,98) 
17 Ago. 2125:01 2011-045A 
(20244 /693/51,15/362,69) 
18 Ago. 0928:03 2011-F02 


24 Ago. 1300:08 2011-F03 
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37778 


SÍTIO 


37776 


377719 


37781 


37794 


37790 


37789 


37791 


37788 


37792 


1199 


37795 


37798 


Juno Atlas-V/551 (AV-029) 
Astra-IN Ariane-SECA (VA203/L560) 
BSAT-3c/JCSAT-110R 
PakSat-1IR CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E (Y19) 
HY-2A Hai Yang-2A CZ-4B Chang Zheng-4B (Y 14) 
Sich-2 14418 Dnepr-l 

NX (NigeriaSat X) 

NigeriaSat-2 

RASAT 

EDUSAT 

AprizeSat-5 

AprizeSat-6 

BPA-2 (Blok Perspektivnoy Avioniki-2) 

Ekspress-AM4 
SJ-11 Shi Jian 11-04 CZ-2C Chang Zheng-2C 


Progress M-12M (ISS-44P) 11A511U Soyuz-U (J115000-132) 


Cabo Canaveral AFS, SLC-41 


CSG Kourou, ELA3 


X1 Chang, LC2 
Taiyuan, LC2 


Dombarovskiy, LC13 


8K82KM Proton-M/Briz-M (93521/99522) Baikonur, LC200 PU-39 


Jiuquan, 603 (SLS-2) 


Baikonur, LC1 PU-5 
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5.330 
2.910 
5.119,5 
1.575 
175 
87 
270 
95 

10 

14 

14 
0,12 


5.715 
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Data Lançamento 


05 Agosto 
06 Agosto 
06 Agosto 
11 Agosto 
15 Agosto 
07 Maio 


02 Dezembro 


07 Maio 

17 Agosto 
17 Agosto 
17 Agosto 
17 Agosto 


Des. Int. 


1998-067CJ 
1998-067CK 


2011-040B 
2011-0410 
2011-041D 
2011-042B 
2011-043B 
2011-0190 
1970-103H 


1983-044G€C 


2011-044] 

2011-044K 
2011-045B 
2011-0450 
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Outros Objectos Catalogados 


Veículo Lançador Local de Lançamento 


Cabo Canaveral AFS, SLC-41 
CSG Kourou, ELA3 

CSG Kourou, ELA3 

X1 Chang, LC2 

Taiyuan, LC9 

Cabo Canaveral AFS, SLC-41 
NIIP-5 Baikonur, LC81 PU-23 
NIIP-5 Baikonur, LC90 
Dnepr-1 Dombarovskiy, LC13 
Dnepr-1 Dombarovskiy, LC13 
8K82KM Proton-M/Briz-M (93521/99522) Baikonur, LC200 PU-39 


Atlas-V/551 (AV-029) 
Ariane-SECA (VA203/L560) 
Ariane-SECA (VA203/L560) 
CZ-3B/F Chang Zheng-3B/E (Y19) 
CZ-4B Chang Zheng-4B (Y 14) 
Atlas-V/401 (AV-022) 

8K82K Proton-K/D (252-01) 
11K69 Tsyklon-2 


NORAD Designação 

377 (Destroço) ISS 
51112 RadioSkaf-B 

37774 Centaur 

SIA ESC-A (VA203/L560) 
37778 Sylda-5 (46-A) 
37780 H-18 (CZ3B/E-Y19) 
37782 Ultimo estágio 
37783 (Destroço) 

37783 (Destroço) 

37784 (Destroço) 

37796 (Destroço) 

377197 (Destroço) 

37799 Briz-M (99522) 
37800 


APT Briz-M (99522) 


8K82KM Proton-M/Briz-M (93521/99522) Baikonur, LC200 PU-39 


Regressos / Reentradas 


A tabela indica os satélites que reentraram na atmosfera ou regressaram no mês de Agosto de 2011. Estas informações são cedidas pelo Space Track. Ree: reentrou na atmosfera terrestre; 
Reg: regressou após a missão. 


Data 
01 Ago. 


03 Ago. 
03 Ago. 
03 Ago. 


04 Ago. 
04 Ago. 
06 Ago. 
06 Ago. 
08 Ago. 
08 Ago. 
08 Ago. 


10 Ago. 


Status 
Ree. 


Ree. 


Ree. 


Ree. 


Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 


Ree. 


Des. Int. 
2011-037€C 


2011-037E 


2011-037F 


2011-0370 


1993-036VY 
1993-036BHG 
1999-0578 
1999-025AZT 
1999-025CNN 
1993-036APG 
2011-037D 


1993-036BGP 


NORAD Designação 


SO 


BU Nisi, 


37760 


37761 


34586 
37268 
26130 
30929 
31096 
35665 
37762 


37117 
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(Destroço) 
(Destroço) 
(Destroço) 
(Destroço) 


(Destroço) Cosmos 2251 
(Destroço) Cosmos 2251 
(Destroço) 

(Destroço) Feng Yun-1C 
(Destroço) Feng Yun-1C 
(Destroço) Cosmos 2251 
(Destroço) 


(Destroço) Cosmos 2251 


Lançador Data Lançamento Local Lançamento D. Órbita 
11K77 Zenit-2SB80/Fregat-SB (70181401 - SLB80.3/2002) 

18 Julho Baikonur, LC45 PU-1 14 
11K77 Zenit-2SB80/Fregat-SB (70181401 - SLB80.3/2002) 

18 Julho Baikonur, LC45 PU-1 16 
11K77 Zenit-2SB80/Fregat-SB (70181401 - SLB80.3/2002) 

18 Julho Baikonur, LC45 PU-1 16 
11K77 Zenit-2SB80/Fregat-SB (70181401 - SLB80.3/2002) 

18 Julho Baikonur, LC45 PU-1 16 
11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho GIK-1 Plesetsk, LC132/1 6623 
11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho GIK-1 Plesetsk, LC132/1 6623 
CZ-4B Chang Zheng-4B (Y 1) 14 Outubro Taiyuan, LC7 4314 
CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio Taiyuan, LC] 4436 
CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio Taiyuan, LC] 4438 
11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho GIK-1 Plesetsk, LC132/1 6625 
11K77 Zenit-2SB80/Fregat-SB (70181401 - SLB80.3/2002) 

18 Julho Baikonur, LC45 PU-1 21 
11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho GIK-1 Plesetsk, LC132/1 6627 
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12 Ago. 
15 Ago. 
16 Ago. 
16 Ago. 
17 Ago. 
17 Ago. 
21 Ago. 
22 Ago. 


23 Ago 


24 Ago. 
27 Ago. 


Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 


1999-025EFK 
1999-025 AUR 
1999-025CSN 
1999-057RZ 
2011-019B 
2011-0190 
1993-036AYK 
2006-050BQ 
1991-050K 
1999-025ANV 
1997-051 FZ 


37075 
30807 
32144 
35321 
37482 
37482 
36072 
39598 
29501 
30638 
34484 
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(Destroço) Feng Yun-1C 
(Destroço) Feng Yun-1C 
(Destroço) Feng Yun-1C 
(Destroço) 

Centaur 

(Destroço) 

(Destroço) Cosmos 2251 
(Destroço) 

(Destroço) SARA 
(Destroço) Feng Yun-1C 
(Destroço) Iridium-33 


CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 
CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 
CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 
CZ-4B Chang Zheng-4B (Y1) 
Atlas-V/401 (AV-022) 
Atlas-V/401 (AV-022) 


10 Maio 
10 Maio 
10 Maio 
14 Outubro 
07 Maio 
07 Maio 


11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 


Delta-4 Medium (D320) 
Ariane-40 (V44) 
CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 


04 Novembro 
17 Julho 
10 Maio 


8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 14 Setembro 


Taiyuan, LC] 

Taiyuan, LC] 

Taiyuan, LC] 

Taiyuan, LC7 

Cabo Canaveral AFS, SLC-41 
Cabo Canaveral AFS, SLC-41 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
Vandenberg AFB, SLC-6 
CSG Kovurou, ELA? 

Taiyuan, LC] 

GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 


4442 
4445 
4446 
4324 
102 

102 

6640 
1752 
7342 
4454 
5092 
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Lançamentos orbitais previstos para Outubro e Novembro de 2011 


Dia Lançador Carga Local 

Outubro 

3 Zenit-2SB/DM-SLB (SLB60.5 /5L) Intelsat-18 Baikonur, LC45 PU-1 

8 14414 Soyuz-2-1 A/Fregat (007/1027) Globalstar (6x) Baikonur, LC31 PU-5 

14 11A511U Soyuz-U (127) Progress M-13M (413 /ISS-45P) Baikonur, LC1 PU-5 
Chibis-M 

15 8K82KM Proton-M/Briz-M (93520/99521) ViaSat-1 Baikonur, LC200 PU-39 


20 (1034:28) Soyuz ST-B (2-1b)/Fregat-MT (001/1030/VS01) Galileo-IOV 3 
Galileo-IOV 4 


CSG Kourou, ZLS 


25 (0948:01) | Delta-2 7920 (D357) NPP-Bridge 


LightSail-1 


Vandenberg AFB, SLC-2W 


25 8K82KM Proton-M/Briz-M (99523/53539) Uragan-M (3x) Baikonur, LC81 PU-24 

28 114511U-FG Soyuz-FG (M15000-038) Soyuz TMA-22 (232 ISS-288) Baikonur, LC1 PU-5 

29 CZ-3C Chang Zheng-3C BaiDou-2 “Compass-G5" X1 Chang, LC3 

Novembro 

l H-24/202 GCOM-W1; Kompsat-3 (Arirang-3)  Tanegashima, Yoshinobu LP1 
SDS-4; Horyu-2 

5 Zenit-2SLB (SLB40.1) Fobus-Grunt Baikonur, LC45 PU-1 
YH-1 YingHuo-l1 

9 Ariane-SECA (VA205) JCSAT-13 CSG Kourou, ELA3 
INSAT-3D 

14 8K82KM Proton-M/Briz-M (93522/99524) QuetzSat-1 Baikonur, LC200 PU-39 

15 14414-1B Soyuz-2-1B/Fregat (218/1030) Uragan-M GIK-1 Plesetsk, LC43/4 

2 Atlas-V/541 MSL 'Curiosity' Cabo Canaveral AFS, SLC-41 

30 Falcon-9 Dragon COTS-2 Cabo Canaveral AFS, SLC-40 
Orbcomm-2G (2x) 
Orbcomm-AIS (2x) 

30 8K82KM Proton-M/Briz-M (93523/99525) Luch-5 A Baikonur, LC200 PU-39 
Amos-5 

Ea 14405 Rokot/Briz-KM Kanopus-V n.º2 GIK-1 Plesetsk, LC133/3 

Ed CZ-2F Chang Zheng-2F SZ-8 Shenzhou-8 Jiuquan, 921 

Ed 14414 Soyuz-2-1 A/Fregat (164/1024) Meridian-15L GIK-1 Plesetsk, LC43/4 


Em Órbita — Vol.11 —- N.º 115 / Setembro de 2011 120 


Em Órbita 


Próximos Lançamentos Tripulados 


Soyuz TMA-22 (ISS-288) 
11A511U-FG Soyuz-FG (M15000-038) 


Baikonur, LC1 PU-5 


Anton Nikolayevich Shkaplerov (1) 
28 — Outubro — 2011 Anatoli Alexeiyevich Ivanishin (1) 


DESK ATEPO 


Daniel Christopher Burbank (3) 
Gennadi Ivanovich Padalka 


Sergei Nikolayevich Revin 
Joseph Michael Acaba 


Soyuz TMA-03M 
114511U-FG Soyuz-FG (M15000-039) 
Baikonur, LC31 PU-6 
10 — Dezembro — 2011 Oleg Dmitriyevich Kononenko (1) 
Donald Roy Pettit (3) 
André Kuipers (2) 
Yuri Ivanovich Malenchenko 


Sunita Lyn Williams 
Akihiko Hoshide 





28 de Março de 2012 Soyuz TMA-04M 11A511U-FG Soyuz-FG Baikonur, LC1 PU-5 
Gennadi Ivanovich Padalka (4); Sergei Nikolayevich Revin (1); Joseph Michael Acaba (2) 
Oleg Viktorovich Novitsky; Yevgeni Tarelkin; Kevin Anthony Ford 


30 de Maio de 2012 Soyuz TMA-05M 114511U-FG Soyuz-FG Baikonur, LC1 PU-5 
Yuri Ivanovich Malenchenko (5); Sunita Lyn Williams (2); Akihiko Hoshide (2) 
Roman Yuriyevich Romanenko; Chris Austin Hadfield; Thomas Henry Marshburn 


26 de Setembro de 2012 Soyuz TMA-06M 114511U-FG Soyuz-FG Baikonur, LC1 PU-5 


Oleg Viktorovitch Novitsky (1); Yevgeni Igorevich Tarelkim (1); Kevm Anthony Ford (2) 
Pavel Vladimirovich Vinogradov; Alexander Alexandrovich Misurkin; Christopher John Cassidy 
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26 de Novembro de 2012 Soyuz TMA-07M 114511U-FG Soyuz-FG 
Roman Yuriyevich Romanenko (2); Chris Austin Hadfield (3): Thomas Henry Marshburn (1) 
Maksim Viktorovich Surayev; Luca Salvo Parmitano; Karen LulJean Nyberg 


2 de Abril de 2013 Soyuz TMA-08M 11A511U-FG Soyuz-FG 
Pavel Vladimirovich Vinogradov; Alexander Alexandrovich Misurkin; Christopher John Cassidy 
Oleg Valeriyevich Kotov; Sergey Nikolayevich Ryazansky; Michael Scott Hopkins 


2? de Maio de 2013 Soyuz TMA-09M 114511U-FG Soyuz-FG 
Maksim Viktorovich Surayev; Luca Salvo Parmitano; Karen LulJean Nyberg 
Mikhail Vladislavovich Tyurin; Koichi Wakata; Richard Alan Mastracchio 


22 de Setembro de 2013 Soyuz TMA-10M 114511U-FG Soyuz-FG 
Oleg Valeriyevich Kotov; Sergey Nikolayevich Ryazansky; Michael Scott Hopkins 
Alexander Vikentyevich Skvortsov; Oleg Germanovich Artemyev; Steven Ray Swanson 


22? de Novembro de 2013 Soyuz TMA-11M 114511U-FG Soyuz-FG 
Mikhail Vladislavovich Tyurin; Koichi Wakata; Richard Alan Mastracchio 


22 de Março de 2014 Soyuz TMA-12M 114511U-FG Soyuz-FG 
Alexander Vikentyevich Skvortsov; Oleg Germanovich Artemyev; Steven Ray Swanson 


2? de Maio de 2014 Soyuz TMA-13M 11A511U-FG Soyuz-FG 
Cosmonauta russo; Astronauta do Canadá ou da ESA; Astronauta dos EUA 


22? de Setembro de 2014 Soyuz TMA-14M 114511U-FG Soyuz-FG 
Cosmonauta russo; Cosmonauta russo; Astronauta dos EUA 


22? de Novembro de 2014 Soyuz TMA-15M 114511U-FG Soyuz-FG 
Cosmonauta russo; Astronauta da ESA ou da JAXA; Astronauta dos EUA 
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Baikonur, LC1 PU-5 


Baikonur, LC1 PU-5 


Baikonur, LC1 PU-5 


Baikonur, LC1 PU-5 


Baikonur, LC1 PU-5 


Baikonur, LC1 PU-5 


Baikonur, LC1 PU-5 


Baikonur, LC1 PU-5 


Baikonur, LC1 PU-5 
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Futuras Expedições na ISS 


Expedição 28 
A Expedição 28 é composta por Andrei Ivanovich Borisenko (Comandante - Rússia), Alexander Mikhailovich Samokutyayev (Rússia), 
e Ranald John Garan, Jr. (EUA), além de Sergei Alexandrovich Volkov (Rússia), Michael Edward Fossum (EUA) e Satoshi Furokowa 


(Japão) (lançados a bordo da Soyuz TMA-02M a 7 de Junho de 2011. Samokutyatev, Borisenko e Garan regressam à Terra a 16 de 
Setembro de 2011. 


FOSSUM BONKOS FURUKANA 





A Expedição 29 será composta por Michael Edward Fossum (Comandante - EUA), Sergei Alexandrovich Volkov (Rússia), Satoshi 
Furokowa (Japão), Anton Nikolayevich Shkaplerov (Rússia), Anatoli Alexeievich Ivanishm (Rússia) e Daniel Christopher Burbank 


(EUA), estes últimos lançados a 28 de Outubro de 2011 a bordo da Soyuz TMA-22. S. Volkov, Fossum e Furokawa regressam à Terra 
a 16 de Novembro de 2011. 





A Expedição 30 será composta por Daniel Burbank (Comandante — EUA), Anton Shkaplerov (Rússia), Anatoli Ivanishin (Rússia), 
Oleg Kononenko (Rússia), Donald Pettit (EUA) e André Kuipers (Holanda), sendo estes últimos lançados a bordo da Soyuz TMA-03M 
a 10 de Dezembro de 2011. Shkaplerov, Ivanishin e Burbank regressam à Terra a 14 de Março de 2012. 
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A Expedição 31 será composta por Oleg Kononenko (Comandante — Rússia), Donald Pettit (EUA), André Kuipers (Holanda), Gennadi 
Padalka (Rússia), Konstantin Valkov (Rússia) e Joseph Acaba (EUA), sendo estes três últimos lançados a 26 de Março de 2012 a bordo 
da Soyuz TMA-04M. 


A Expedição 32 será composta por Gennadi Padalka (Comandante — Rússia), Konstantin Valkov (Rússia), Joseph Acaba (EUA), Yuri 
Malenchenko (Rússia), Sunita Williams (EUA) e Akihiko Hoshide (Japão), sendo estes três últimos lançados a 29 de Maio de 2012 a 
bordo da Soyuz TMA-OSM. 


A Expedição 33 será composta por Sunita Williams (Comandante — EUA), Yuri Malenchenko (Rússia), Akihiko Hoshide (Japão), Oleg 
Novitsky (Rússia), Yevgeni Tarelkm (Rússia) e Kevin Ford (EUA), sendo estes três últimos lançados a 23 de Setembro de 2012 a 
bordo da Soyuz TMA-06M. 


A Expedição 34 será composta por Kevin Ford (Comandante — EUA), Oleg Novitsky (Rússia), Yevgeni Tarelkm (Rússia), Roman 
Romanenko (Rússia), Chris Hadfield Canadá) e Thomas Marshburn (EUA), sendo estes três últimos lançados a 20 de Novembro de 
2012 a bordo da Soyuz TMA-07M. 


A Expedição 35 será composta por Chris Hadfield (Comandante — Canadá), Roman Romanenko (Rússia), Thomas Marshburn (EUA) e 
três novos membros ainda não designados. 
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Lançamentos Suborbitais 


A seguinte tabela tenta fazer uma listagem de todos os lançamentos suborbitais realizados. Entre os lançamentos que se pretende listar 
estarão os lançamentos de mísseis balísticos intercontinentais ou de outros veículos com capacidade de atingir a órbita terrestre mas 
que são utilizados em lançamentos suborbitais. A listagem é baseada em informação recolhida na rede informática mundial, através de 
pesquisa quase diária por parte do autor, e de múltipla informação recebida de várias fontes entre as quais se encontram as várias 
agências espaciais. 


Esta lista estará sempre incompleta pois será quase impossível obter a informação de todos os lançamentos suborbitais realizados (por 
exemplo, muitos testes de mísseis balísticos podem ser secretos e a informação recebida poderá, quase de certeza, ser muito escassa). 


Muitas vezes são realizados lançamentos suborbitais por foguetões sonda mas que não atingem altitudes orbitais. Estes lançamentos 
que não superam os 100 km de altitude, limite inferior do Espaço internacionalmente reconhecido, serão assinalados. 


Data Hora Nome Lançador Local Altitude (km) 
09 Jul 0304  FTX-17 C-17 / SRALT Point Mugu 

10 Jul. 1400 NASA 21.140GE Black Brant V Wallops Island MARS 

10 Jul. 1400 NASA 41.090GE Terrier Improved Orion Wallops Island MARS 

HM Jul. 1535 Gradicom-II Base Aérea de Chamical, La Rioja -100 
21 Jul. 0750 Prahaar ITR Chandipur, Orissa 35 
21 Jul. 1358 | NASA41.092GO/Rosanova Terrier Improved Orion Wallops Island MARS 

27 Jul. Minuteman-II Vandenberg AFB 

27 Jul. RSM-54 Simeva Ekatermmburg, Mar de Barents 

11 Ago. 1445  HTV-2b Minotaur-IV Lite Vandenberg AFB, SLC-8 

24 Ago. Blue Origin Van Horn, Texas 

27 Ago. 0320 Bulava Yuri Dolgoruky, Mar Branco 


11 Agosto — HTV-2b / Minotaur-lV 


O lançamento do veículo supersônico HTV-2b (Hipersonic Technology Vehicle-2b) 
deveria ter lugar a 10 de Agosto de 2011, mas foi adiado devido às más condições 
atmosféricas. O lançamento acabou por ter lugar às 1445UTC do dia 11 de Agosto. 


Esta foi a segunda missão do HTV com a missão anterior, HTV-2a, a ter lugar em 
Abril de 2011. 
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Apesar do lançamento ter sido bem sucedido, a 
missão acabou por fracassar com o contacto 
com o veículo a ser perdido cerca de nove 
minutos após o lançamento. A investigação 
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determinou que um sistema de segurança a bordo orientou o veículo para um mergulho no Oceano Pacífico após ter iniciado uma série 
de rotações erráticas. Apesar da falha, foi possível obter-se 139 segundos de dados enquanto o veículo voava a Mach 17. 


O Minotaur-IV, que será utilizado para colocar em órbita o satélite Tacsat-4, foi lançado desde o Complexo de Lançamento SLC-8 da 
Base Aérea de Vandenberg, Califórnia. A missão deveria ter uma duração de 30 minutos com o HT'V-2b a realizar um voo até ao Atol 


de Kwajaleim, nas Ilhas Marshall. 


TE Reentry Orient 
PS | HTV-2 separates anduses the 


Reacton Control System (RCS) 
to orient itself for reentry. 


Watch ReentryOrient C 


Py Reentry Phase 


£ RCS5 and aero controls quide 
HTV-2 throughoutreentry into 
O the earth's upper atmosphere. 


Watch ReentryPhase > 


'Pull-Up Phase 
HTv-2 performs a pull-up 


maneuver to control speed 


and altitude for glide. 


Watch Pul-Up Phase CE 


= Launch Phase 
= The Minotaur IV Lite launch vehide 
boosts HTV-2 to near orbital speeds, 


Watch Launch Phase > 





Falcon HTV-2 
Flight Overview 





Glide Phase 


HTv-Z performs maneuvers 
sto testaerodynamic performance. 


Watch Glide Phase (7 








Terminal Phase 


HTv-2 rolis and divesinto the 
ocean to terminate its fight. 


Watch Terminal Phase > 
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24 Agosto — Blue Origin 


A 24 de Agosto foi levado a cabo desde Van Horn, Texas, um teste suborbital do 
veículo Blue Origin. Porém, após atingir a velocidade de Mach 1,2 e a uma altitude 
de 13,7 km, começaram a surgir problemas com o lançador que se tornou instável. 
Estes problemas levaram a que o controlo de voo emitisse um sinal para activar o 
sistema de destruição do veículo, terminando o voo. 


A companhia está a desenvolver a cápsula suborbital tripulada New Shepard bem 
como uma cápsula tripulada para o programa comercial da NASA. 
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27 Agosto — Bulava 


A 24 de Agosto era anunciado que as forças militares russas iriam levar a cabo um teste do míssil balístico Intercontinental Bulava no 
dia 27 de Agosto. O lançamento teve lugar às 0320UTC e foi levado a cabo desde o submarino Yuri Dolgoruky do Projecto 955 
'Borey”. O submarino estava submergido no Mar Branco. 


Foram relatadas duas áreas de impacto a 37N — 174E e 29N — 175E, respectivamente a 8.000 km e a 9.000 km de distância. 


Este foi o 16º teste do míssil Bulava e o 2º teste levado a cabo desde o submarino Yuri Dolgoruky. O teste anterior teve lugar a 28 de 
Junho de 2011. 


O míssil Bulava (SS-NX-30) pode transportar até 10 ogivas e é especificamente desenhado para a classe de submarinos Borey. 


Cronologia Astronáutica (LXX) 


Por Manuel Montes 
-2 de Abril de 1948: É lançado desde White Sands a V-2 número 25, alcançando cerca de 144 km de altitude. O veículo realiza 
medições da radiação cósmica e da 10nosfera, e também da densidade atmosférica. O cone ou ogiva separa-se com êxito. Porém, o 
mecanismo de libertação de 12 granadas não funciona bem. As granadas deveriam explodir e criar nuvens de fumo que permitiriam 
estudar a temperatura e a velocidade dos ventos. Também se transportam três garrafas para recolher amostras de ar. 


-13 de Abril de 1948: O terceiro Aerobee (A-6) alcança 110 km de altitude. Realiza uma experiência de medição do campo magnético 
terrestre. 


-14 de Abril de 1948: O governo soviético aprova os programas dos mísseis R-1 e R-2 (para 
este último só a fase experimental), asssm como o míssil de testes R-2E. O R-1 é uma cópia 
quase exacta da V-2 alemã, dado que as peças capturadas apenas permitiram preparar uma 
dezena delas. O R-2, por seu lado, incluirá já melhorias substanciais propostas pelos 
engenheiros soviéticos em 1946, o que permitirá um alcance de mais de 600 km. Também se 
aprova o Início dis estudos em torno de um míssil capaz de alcançar 3.000 km de distância, o 
qual se chamará R-3 (8467). 


-19 de Abril de 1948: A V-2 número 38 despega desde White Sands mas desenvolve 
problemas de orientação aos 13 segundos de voo. Só chega aos 56 km de altitude. A ogiva 
separa-se a 1 minuto do lançamento. A sua missão era a medição da radiação solar e cósmica, 





assim como a ionosfera. 


-Maio de 1948: Inicia-se a construção dos primeiros mísseis R-1, denominados internamente 8411. Serão preparadas duas séries, a 
primeira composta por uma dezena de veículos e dedicada a verificar o desenho, e a segunda dotada de 20 veículos pensados para 
incrementar a sua fiabilidade. 


-4 de Maio de 1948: O governo soviético aprova o desenvolvimento do míssil R-1A para testes de separação da ogiva nuclear. 


-13 de Maio de 1948: E lançado o primeiro foguetão Bumper (BU-1) desde White Sands. Trata-se de 
uma V-2 unida a um WAC Corporal, constituindo o primeiro veículo de dois estágios lançado desde os 
Estados Unidos. A combinação tem uma altura de 17,7 metros. Nesta primeira ocasião só atinge 149 km 
de altitude, depois de um fim prematuro da queima do segundo estágio 


-26 de Maio de 1948: O Langley Memorial Aeronautical Laboratory é rebaptizado como Langley 
Áeronautical Laboratory. 


-27 de Maio de 1947: A V-2 número 35 converte-se na mais pesada V-2 lançada até ao momento. Apesar 
disso, alcança os 140 km de altitude e estuda os raios solares e cósmicos. Voa com grande estabilidade e 
o cone é recuperado. 


-11 de Junho de 1948: A V-2 número 37 ascende até aos 62 km, depois do encerramento prematuro de 
uma válvula. Trata-se da missão Blossom-III. O seu objectivo é realizar medições da ionosfera, mas me - 
também transporta um macaco (Albert-l), que viaja anestestado. O sistema de telemetria que deve enviar a informação médica falha. 
Suspeita-se que o macaco morreu durante a ascensão mas de todas as maneiras os pára-quedas não funcionam e o cone despenha-se. 
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-22 de Junho de 1948: A US Navy abandona definitivamente o seu projecto de satélite artificial (Earth Satellite Project). Em seu lugar, 
prefere dedicar-se ao desenvolvimento de um motor criogénico de oxigénio e hidrogénio líquidos, tarefa que será levada a cabo pela 
empresa Aerojet. Porém, também esta iniciativa será cancelada em 1949 devido a insuperáveis problemas com o sistema de 
transferência de calor e os sistemas de refrigeração da câmara de combustão. Entre 1945 e 1949, a US Navy terá gasto cerca de 1,5 
milhões de dólares no seu programa de satélite artificial, incluindo a tecnologia para o lançador (o motor criogénico). Cerca de 170.000 
dólares serão reprogramados para o foguetão-sonda Viking. 


Nota sobre o autor: Nascido em 1965, Manuel Montes Palacio, é um escritor freelancer e divulgador científico desde 1989, 
especializando-se em temas relacionados com a Astronáutica e Astronomia. Pertence a diversas associações espanholas e 
internacionais, tais como a Sociedad Astronômica de Espaia y América e a British Interplanetary Society, tendo colaborado com 
centenas de artigos para um grande número de publicações, entre elas a britânica Spaceflight e as espanholas Muy Interessante, Quo, 
On-Off, Tecnologia Militar, Universo e Historia y Vida. Actualmente elabora semanalmente o boletim gratuito “Noticias del Espacio”, 
distribuído exclusivamente através da Internet, e os boletins “Noticias de la Ciencia y la Tecnologia” e “NC&T Plus”, participando 
também na realização dos conteúdos do canal científico da página “Terra”. 
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Estatísticas do Voo Espacial tripulado 


Esta secção do Em Órbita será dedicada a estabelecer as estatísticas relacionadas com o programa espacial tripulado em geral. 


Os 10 mais experientes 





Sergei Konstantinovich Krikalev (Soyuz TM-7; Soyuz TM-12; STS-60; STS-80; Soyuz TM-31; Soyuz TMA-6) 
Tempo total de voo: 803d 09h 33m 29s 


Alexander Yurievich Kaleri (Soyuz TM-14; Soyuz TM-24; Soyuz TM-30; Soyuz TMA-3; Soyuz TMA-01M) 
Tempo total de voo: 769d 06h 35m 02s 


Sergei Vasilyevich Avdeyev (Soyuz TM-15; Soyuz TM-22: Soyuz TM-28) 
Tempo total de voo: 747d 14h 14m 11s — 14 de Fevereiro de 2003 


Valeri Vladimirovich Polyakov (Soyuz TM-6; Soyuz TM-18) 
Tempo Total de voo: 678d 16h 33m 36s — 1 de Junho de 1995 


Anatoli Yakovlevich Solovyov (Soyuz TM-5; Soyuz TM-9; Soyuz TM-15:; STS-71; Soyuz TM-26) 
Tempo total de voo: 651d 00h 02m 00s — 2 de Fevereiro de 1999 


Gennadi Ivanovich Padalka (Soyuz TM-28, TMA-4, TMA-14) 
Tempo total de voo: 585d 06h 29m 54s 


Victor Mikhailovich Afanasyev (Soyuz TM-11; Soyuz TM-18; Soyuz TM-29; Soyuz TM-33) 
Tempo total de voo: 555d 18h 28m 48s — 17 de Abril de 2006 


Yuri Vladimirovich Usachyov (Soyuz TM-18; Soyuz TM-23; STS-101; STS-102) 
Tempo total de voo: 552d 22h 19m 12S — 5 de Abril de 2004 


Musa Khiramanovich Manarov (Soyuz TM-4; Soyuz TM-11) 
Tempo total de voo: 541d 00h 28m 48s — 23 de Julho de 1992 


Yuri Ivanovich Malenchenko (Soyuz TM-19; STS-106; Soyuz TMA-2; Soyuz TMA-11) 
Tempo total de voo: 512d 23h 58m 10s 


As datas após o “Tempo total de voo” indicam a altura em que deixou o activo. 
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Os 10 voos mais longos 
Soyuz TM-18 (Mir EO-15/16/17) 


De 8 de Janeiro de 1994 (Soyuz TM-18) a 22 de Março de 1995 (Soyuz TM-20) 


Sergei Vasilyevich Avdeyev 


379d 14h Sim 10s Soyuz TM-28 (Mir EO-26/27) 


De 13 de Agosto de 1998 (Soyuz TM-28) a 28 de Agosto de 1999 (Soyuz TM-29) 


Musa Khiramanovich Manarov 365d22h 38m 58s 


Soyuz TM-4 (Mir EO-3) 


De 21 de Dezembro de 1987 (Soyuz TM-4) a 21 de Dezembro de 1988 (Soyuz TM-6) 


Vladimir Georgievich Titov 


365d 22h 38m 58s Soyuz TM-4 (Mir EO-3) 


De 21 de Dezembro de 1987 (Soyuz TM-4) a 21 de Dezembro de 1988 (Soyuz TM-6) 


Yuri Viktorovich Romanenko 


326d 11h 37m 59s Soyuz TM-2 (Mir EO-2/3) 


De 5 de Fevereiro de 1987 (Soyuz TM-2 Ja 29 de Dezembro de 1987 (Soyuz TM-3) 


Sergei Konstantinovich Krikalev 311d 20h 00m 54s 


Soyuz TM-12 (Mir EO-9/10) 


De 18 de Maio de 1991 (Soyuz TM-12) a 25 de Março de 1992 (Soyuz TM-13) 


Valeri Vladimirovich Polyakov | 240d 22h 34m 47s 


Soyuz TM-6 (Mir EO-3/4) 


De 29 de Agosto de 1988 (Soyuz TM-6) a 27 de Abril de 1989 (Soyuz TM-7) 


Leonid Denisovich Kizim 


236d 22h 49m 045 Soyuz T-10 (Salyut-7 EO-3) 


De 8 de Fevereiro de 1984 (Soyuz T-10) a 2 de Outubro de 1984 (Soyuz T-11) 


Vladimir Alexeievich Solovyov 


236d 22h 49m 045 Soyuz T-10 (Salyut-7 EO-3) 


De 8 de Fevereiro de 1984 (Soyuz T-10) a 2 de Outubro de 1984 (Soyuz T-11) 


Oleg Yurievich Atkov 


236d 22h 49m 045 Soyuz T-10 (Salyut-7 EO-3) 


De 8 de Fevereiro de 1984 (Soyuz T-10) a 2 de Outubro de 1984 (Soyuz T-11) 


Gherman Stepanovich Titov 
Boris Borisovich Yegorov 


Konstantin Petrovich Feoktistov 


Yang Liwei 

Virgil Ivan 'Gus' Grissom 
Malcom Scott Carpenter 
Yuri Alexeievich Gagarin 
Sharon Christa Mc Auliffe 
Gregory Bruce Jarvis 
Michael John Smith 


Anatoli Yakovlevich Solovyov 
Michael Eladio Lopez-Alegria 
Jerry Lynn Ross 

John Mace Grunsfeld 

Steven Lee Smith 

Scott Eduard Parazynski 
Joseph Richard Tanner 
Robert Lee Curbeam 

Nikolai Mikhailovich Budarin 
Douglas harry Wheelock 
James Hansen Newman 


Os 10 menos experientes 


ld 01h 18m 00s Vostok-2 

ld 00h 17m 03s Voskhod-2 

ld 00h 17m 03s Voskhod-2 

Od 21h 2Im 36s Shenzhou-5 

Od 05h Os8m 37s MR-4 Literty Bell-7 
Od 04h 56m 05s MA-7 Aurora-7 

Od 01h 48m 00s Vostok-1 


Od 00h OIm 13s 
Od 00h OIm 13s 
Od 00h OIm 13s 


STS-51L Challenger 
STS-51L Challenger 
STS-51L Challenger 


Os 10 mais experientes em AEV 
69h 42m — 14 
67h 40m — 10 
58h 32m — 9 
58h 30m — 8 
49h 48m — 77 
47h 05m — 77 
46h 29m — 77 
45h 34m — 77 
44h 25m — 9 
43h 30m — 6 
43h Olm — 6 


Cosmonautas e Astronautas 


Segundo a FAI 


Segundo a USAF 


Cosmonautas e Astronautas em órbita 
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Numero de cosmonautas e astronautas por pais em órbita (segundo a Federação Astronádutica Internacional) 


110 | Canadá 
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o Rússia 


Estados Unidos 331 


Checoslováquia 1 


Polónia 


Alemanha 


Bulgária 


Hungria 


Vietname 


Cuba 


Mongólia 


Roménia 


França 


Índia 


10 























a Sum 


Arábia Saudita 1 


Holanda 


México 


Síria 


Afeganistão 


Japão 


Reino Unido 


Austria 


Bélgica 


Suiça 


Itália 


Ucrânia 









*, 









A tes 
o. 


Eslováquia 


África do Sul 


Israel 


China 


Brasil 


Suécia 


Malásia 


Coreia do Sul 


TOTAL - 520 


E Espanha l 


l 
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Explicação dos Termos Técnicos 


Impulso específico (Ies) — Parâmetro que mede as potencialidades do combustível (propulsor) de um motor. Expressa-se em segundos 
e equivale ao tempo durante o qual lkg desse combustível consegue gerar um impulso de 10N (Newton). É medido dividindo a 
velocidade de ejecção dos gases de escape pela aceleração da gravidade. Quando maior é o impulso específico maior será o rendimento 
do propulsante e, consequentemente, do motor. O impulso específico (em vácuo) define a força em kgf gerada pelo motor por kg de 
combustível consumido por tempo (em segundos) de funcionamento: 


kgf 
( l /(kg/s)) -s 


Quanto maior é o valor do impulso específico, mais eficiente é o motor. 


Tempo de queima (Tq) — Tempo total durante o qual o motor funciona. No caso de motores a combustível sólido representa o valor do 
tempo que decorre desde a ignição até ao consumo total do combustível (de salientar que os propulsores a combustível sólido não 
podem ser desactivados após a entrada em ignição). No caso dos motores a combustível líquido é o tempo médio de operação para uma 
única ignição. Este valor é usualmente superior ao tempo de propulsão quando o motor é utilizado num determinado estágio. E 
necessário ter em conta que o tempo de queima de um motor que pode ser reactivado múltiplas vezes, é bastante superior ao tempo de 
queima numa dada utilização (voo). 


Impulso específico ao nível do mar (Ies-nm) — Impulso específico medido ao nível do mar. 


Orbita de transferência — E uma órbita temporária para um determinado satélite entre a sua órbita inicial e a sua órbita final. Após o 
lançamento e a sua colocação numa órbita de transferência, o satélite é gradualmente manobrado e colocado a sua órbita final. 


Órbita de deriva — É o último passo antes da órbita geostacionária, uma órbita circular cuja altitude é de aproximadamente 36000 km. 
Fracção de deriva — É a velocidade de um satélite movendo-se numa direcção longitudinal quando observado a partir da Terra. 


Órbita terrestre baixa — São órbitas em torno da Terra com altitude que variam entre os 160 km e os 2000 km acima da superfície 
terrestre. 


Órbita terrestre média — São órbitas em torno da Terra com altitudes que variam entre os 2000 km e os 35786 km (órbita 
geostacionária). São também designadas órbitas circulares intermédias. 


Orbita geostacionária — São órbitas acima do equador terrestre e com excentricidade O (zero). Visto do solo, um objecto colocado 
numa destas órbitas parece estacionário no céu. A posição do satélite irá unicamente ser diferenciada pela sai longitude, pois a latitude 
é sempre 0º (zero graus). 


Órbita polar — São órbitas nas quais os satélites passam sobre o perto dos pólos de um corpo celeste. As suas inclinações orbitais são 
de (ou aproximadas a) 90º em relação ao equador terrestre. 


Delta-v — Em astrodinânica o delta-v é um escalar com unidades de velocidade que mede a quantidade de «esforço» necessário para 
levar a cabo uma manobra orbital. E definido como 
Rn / — dt 


t FIL 


Onde T é a força instantânea e m é a massa instantânea. Na ausência de forças exteriores, e quando a força é aplicada numa direcção 
constante, a expressão em cima simplifica para 


= / ajdt= | — vo 


| , que é simplesmente a magnitude da mudança de velocidade. 
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Parâmetros orbitais 


Apogeu: ponto de altitude máxima da órbita. 
Perigeu: ponto de altitude minima da órbita. 


Nodos ascendente e descendente da órbita: 
são os pontos de intersecção da órbita com o 
plano equatorial. Nodo ascendente é aquele 
que o satélite atravessa no Equador quando se 
dirige do Sul para o Norte. Nodo descendente 
é aquele que o satélite atravessa no Equador 
quando se dirige do Norte para o Sul. A “linha 
dos nodos” é aquela que liga os nodos 
ascendente e descendente, passando pelo 
centro da Terra. 


Ê Satellite 











Equatorial 
Plane 






1 


Vernal 
Equinoa., 






Ascending Node 


Inclinação (ID): ângulo entre o plano orbital do 
satélite e o plano equatorial da Terra. 
Inclinações próximas a 0º correspondem às 
chamadas órbitas equatoriais. Inclinações 

próximas a 90º correspondem às chamadas a NS. 
órbitas polares pois “cobrem os dois pólos. Satellite Orbit 
Orbitas com inclinação entre 0º e 90º rodam 
no mesmo sentido que a Terra (Oeste - Este) e 
por isso são denominadas de "progressivas". Orbitas com inclinação maior que 90º rodam no sentido contrário à Terra (Este - Oeste) e 
por isso são chamadas de "retrógradas". Inclinações maiores que 50º e menores que 130º correspondem a órbitas "polares" pois atingem 
latitudes altas. Inclinações menores que 40º correspondem a órbitas próximas ao Equador. 





Apogee 


Ascensão recta do nodo ascendente (Right Ascension of Ascending Node - RAAN-€) ): ângulo entre o primeiro ponto de Aires e o 
nodo ascendente. Segundo valor que alinha a elipse orbital no espaço, considerando que a inclinação é o primeiro. 


Argumento do perigeu (Argument of perigee -w ): é o ângulo medido no plano orbital, na direcção do movimento, do nodo 
ascendente ao perigeu. É o ângulo entre o eixo maior da elipse (linha entre o perigeu e o apogeu) e a linha dos nodos, medido no plano 
da órbita. Varia entre 0º e 360º, sendo igual a 0º quando o perigeu está no nodo ascendente, e 180º quando o satélite está mais longe da 
Terra (apogeu) cruzando o Equador em movimento ascendente. Determina a posição da elipse orbital no plano orbital, visto que a 


inclinação 1 e a ascensão recta €) determinam a posição do plano orbital no espaço. 
Excentricidade: determina a forma da elipse orbital. Círculo: Excentricidade = 0; Elipse longa e estreita: Excentricidade = 1. 


Movimentação média (Mean motion - n): velocidade angular média do satélite (em revoluções por dia) em uma órbita elíptica: n = 
2.7 /T onde Té o período orbital. Parâmetro relacionado com o tamanho da órbita (distância do satélite à Terra). 


Anomalia média (Mean anomaly - M): especificação da posição do satélite na órbita numa dada época. Ângulo medido a partir do 
perigeu na direcção do movimento do satélite, que um satélite teria se se movesse em velocidade angular constante. 


Anomalia verdadeira: ângulo no plano orbital do satélite entre o perigeu e a posição do satélite medido na direcção do movimento do 
satélite. 


Elementos keplerianos: descrevem a forma e orientação de uma órbita elíptica em torno da Terra, bem como a posição de um satélite 
naquela órbita em uma dada época (data e hora de referência): argumento do perigeu, ascensão recta do nodo ascendente, anomalia 
média, semi-eixo maior, inclinação e excentricidade. 


Perturbações: existem os seguintes tipos de perturbações: Geopotencial - devido ao achatamento terrestre, ou seja, ao desvio principal 
da Terra em relação à forma esférica; altera a orientação do plano orbital no espaço sem alterar a inclinação; altera a orientação da 
elipse no plano orbital; Atracão lunissolar - devido às acções atractivas do Sol e da Lua; afecta todos os elementos orbitais, 
diminuindo a altura do perigeu e, consequentemente, afectando o tempo de vida do satélite; Arrasto (atrito) atmosférico - devido ao 
atrito com a atmosfera; diminuição do semi-eixo maior, da excentricidade e do período de revolução. 
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Combustíveis e Oxidantes 


N,O, — Tetróxido de Nitrogénio (Peróxido de Azoto); De uma forma simples pode-se dizer que o oxidante N,O, consiste no 
tetróxido em equilíbrio com uma pequena quantidade de dióxido de nitrogênio. No seu estado puro o N,04 contém menos de 0,1% de 
água. O N,04 tem uma coloração vermelho acastanhada tanto nas suas fases líquida como gasosa, sendo incolor na fase sólida. Este 
oxidante é muito reactivo e tóxico, tendo um cheiro ácido muito desagradável. Não é inflamável com o ar, no entanto inflamará 
materiais combustíveis. Surpreendentemente não é sensível ao choque mecânico, calor ou qualquer tipo de detonação. O NO, é 
fabricado através da oxidação catalítica da amônia, onde o vapor é utilizado como diluente para reduzir a temperatura de combustão. 
Grande parte da água condensada é expelida e os gases ainda mais arrefecidos, sendo o óxido nítrico oxidado em dióxido de nitrogênio. 
A água restante é removida em forma de ácido nítrico. O gás resultante é essencialmente tetróxido de mitrogénio puro. Tem uma 
densidade de 1,45 g/c”, sendo o seu ponto de congelação a -11,0ºC e o seu ponto de ebulição a 21,0ºC. 


UDMEH ( (CH;)NNH,) — Unsymmetrical Dimethylhydrazine (Hidrazina Dimetil Assimétrica); O UDMH é um líquido altamente 
tóxico e volátil que absorve oxigénio e dióxido de carbono. O seu odor é ligeiramente amoniacal. É completamente miscível com a 
água, com combustíveis provenientes do petróleo e com o etanol. É extremamente sensível aos choques e os seus vapores são altamente 
inflamáveis ao contacto com o ar em concentrações de 2,5% a 95,0%. Tem uma densidade de 0,79g/cm” , sendo o seu ponto de 
congelação a -57,0ºC e o seu ponto de ebulição a 63,0ºC. 


LOX — Oxigénio Líquido; O LOX é um líquido altamente puro (99,5%) e tem uma cor ligeiramente azulada, é transparente e não tem 
cheiro característico. Não é combustível, mas dar vigor a qualquer combustão. Apesar de ser estável, isto é resistente ao choque, a 
mistura do LOX com outros combustíveis torna-os altamente instáveis e sensíveis aos choques. O oxigénio gasoso pode formar 
misturas com os vapores provenientes dos combustíveis, misturas essas que podem explodir em contacto com a electricidade estática, 
chamas, descargas eléctricas ou outras fontes de ignição. O LOX é obtido a partir do ar como produto de destilação. Tem uma 
densidade de 1,14 g/c”, sendo o seu ponto de congelação a -219,0ºC e o seu ponto de ebulição a -183,0ºC. 


LH, — Hidrogénio Líquido; O LH, é um líquido em equilíbrio cuja composição é de 99,79% de para-hidrogéênio e 0,21 orto- 
hidrogénio. O LH, é transparente e som odor característico, sendo incolor na fase gasosa. Não sendo tóxico, é um líquido altamente 
inflamável. O LH, é um bi-produto da refinação do petróleo e oxidação parcial do fuelóleo daí resultante. O hidrogénio gasoso é 
purificado em 99,999% e posteriormente liquidificado na presença de óxidos metálicos paramagnéticos. Os óxidos metálicos catalisam 
a transformação orto-para do hidrogénio (o hidrogénio recém catalisado consiste numa mistura orto-para de 3:1 e não pode ser 
armazenada devido ao calor exotérmico da conversão). Tem uma densidade de 0,07 g/cm”, sendo o seu ponto de congelação a -259,0ºC 
e o seu ponto de ebulição a -253,0ºC. 


NH,CIO, — Perclorato de Amónia; O NH,CIO, é um sal sólido branco do ácido perclorato e tal como outros percloratos, é um potente 
oxidante. A sua produção é feita a partir da reacção entre a amónia e ácido perclorato ou por composição entre o sal de amónia e o 
perclorato de sódio. Cristaliza em romboedros incolores com uma densidade relativa de 1,95. É o menos solúvel de todos os sais de 
amônia. Decompõe-se antes da fusão. Quando ingerido pode causar irritação gastrointestinal e a sua inalação causa irritação do tracto 
respiratório ou edemas pulmonares. Quando em contacto com a pele ou com os olhos pode causar irritação. 


E m Orbita 
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